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第 1章 序 論  
 
 
１．１ はじめに 
斜流ターボ機械は，軸流式と遠心式の中間的な性質を持っており，軸流式に比べ低騒音で広
い作動域が，遠心式に比べ高効率でより小型化が期待できるという優れた特徴を持っている．
しかしながら，軸流式および遠心式が，19世紀中頃に始まる産業革命の時代に登場しそれ以来
改良が行われてきていたのに対し，斜流式のターボ機械は航空機用の過給器として 1930 年代
に現れたのが初めであり，その後 1950年代に NACA で高効率・高圧力比を目指した開発が行
われた(1)が産業用としてはそれほど発達せず，現在においてもそのシェアは軸流・遠心式に比
べさほど大きくない．水力ターボ機械の分野においては，高速回転化により発生するキャビテ
ーションという問題が存在するため，回転速度をさほど高くしなくても流量および圧力を得る
ことのできる斜流式が比較的多く用いられているが，空力ターボ機械の分野ではそのような問
題がないため，斜流式の普及は遅れており，それに伴い設計や開発およびそれらのベースとな
る性能・流れ場に関するデータの蓄積は少ない． 
高比速度の斜流送風機は軸流送風機に近い特性を示し，低流量域において旋回失速と呼ばれ
る現象が現れる．この旋回失速とは，周方向に部分的な失速域（失速セル）を形成し，この失
速セルが動翼回転速度とは異なる速度で旋回する非定常現象であり，翼列に断続的な負荷変動
を与え，翼さらには装置破損に及び得る注意すべき異常現象である．この旋回失速内の非定常
的な流動現象を把握することは，流体力学的な関心だけではなく，旋回失速の予知並びに回避
を目的としたパッシブおよびアクティブな制御を行う上でも重要であろうと考えられる．この
旋回失速現象の解明に関する研究は，主に軸流圧縮機において多く行われてきており（49-64），
井上ら(114-117)は二重位相固定法と呼ばれるデータ解析手法を開発することで軸流圧縮機におけ
る旋回失速セルの構造や挙動を実験的に明らかにした.また，近年のコンピュータの性能向上
に伴い数値解析による研究も進められてきている． 
 本研究では，斜流送風機性能向上を行うための重要な基礎データとなる内部流れ場，特に旋
回失速セルを含む非定常流れ場の解明とその制御を試みた． 
 
１．２ 従来の研究 
 本研究の主要な研究対象は大きく「非定常流れ場」と「旋回失速の制御」とに分けられる．
よって従来の研究も，斜流送風機を含む斜流ターボ機械に関する研究と旋回失速現象およびそ 
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図1.2.1-1 送風機の形式と効率(1) 
 
の抑制に関する研究とに分け，以下で紹介する． 
 
１．２．１ 斜流ターボ機械に関する研究 
 ターボ機械の各型式に関する比速度と最高効率との関係を図1.2.1-1に示す．この図より，高
効率域で送風機を使用する場合，遠心式は低比速度領域，軸流式は高比速度領域で用いるのが
良く，両者の間の領域を斜流式がカバーしていることがわかる．しかし，第一節で簡単に述べ
たように，軸流式と遠心式が産業革命の時代に開発され，それ以来絶えず改善が行われてきて
いるのに対し，斜流式は開発時期が1930年代と遅かった．そのため斜流式の実用化が進められ
る頃には，高速回転化による遠心式の高比速度化や多段化による軸流式の高負荷化が進み，空
力機械の分野では産業用としてそれほど発達せず軸流式や遠心式の送風機に比べ普及が遅れ
ている．ただ，水力機械の分野においては，キャビテーションという問題により羽根車の高速
回転化に制約がかかったため，空力機械に比べ比較的実用化が進み，内部流動解明などの研究
も比較的多く行われている(19-48)． 
 初期の斜流ターボ機械は1930年代に航空機エンジン用の過給器として開発された実績があ
り，その後1950年代にNACAで高圧力比・高効率化を目指した開発研究が行われたが，産業用
としてはそれほど発達せず1960年代にアメリカで天然ガス圧送用パイプライン圧縮機などに
数例実用化されている程度である(1)．国内では1960年代に川崎重工が単段歯車増速式の産業用
定置ブロワとして系列製品化がなされているが，やはり軸流式と遠心式のすき間を埋める領域
で大きなシェアを得ることはできなかった．これは，先に述べたように，設計法の確立が遅れ，
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また改良に必要とされる様々な内部流動データの蓄積が少なかったためと考えられる．従って，
斜流ターボ機械に関する研究はまずその設計法を確立することより始められた． 
 日本において，1970年代終わり頃から斜流送風機設計法確立を目的とした研究が進められた．
例えば，1979年に伊吹(2)は比速度1000程度の遠心送風機に置き換わる送風機として比速度980
の斜流送風機を試作し，最大効率で81%を得ることを示した．1983年には山口(3)が斜流羽根車
設計に関して遠心式羽根車設計に用いられる滑り係数を使用した方法を提案し，1985年には井
上ら(4)が斜流羽根車設計法の一環として翼素選定法による方法を提案している．さらに1986年
には鎌田ら(5)が設計渦形式が性能に及ぼす影響を明らかにした論文を発表しており，動翼前後
および静翼後方における流れ場を5孔ピトー管により計測した結果が報告された．その結果よ
り，斜流送風機においても軸流送風機で用いられる二次流れ理論を用いて流出随伴渦の影響を
評価できるということが示された．また井上ら(6)は1984年に高比速度斜流タービンに関する研
究を発表し，斜流タービンが従来のラジアルタービンでは効率が低下する高比速度領域で高い
性能を示すことを報告した． 
これらの斜流ターボ機械の研究は斜流ターボ機械の準三次元設計と性能予測に関する研究
分科会（日本機械学会）における研究の一環として行われたものであり，この研究分科会は斜
流羽根車の利点，すなわちi)高効率の作動範囲が広い，ii)低流量域の部分負荷特性が良い，iii)
軸流羽根車より圧力係数を高く取れるといった理由により，省エネルギーの観点から斜流羽根
車への期待が高まり，その設計法を確立することを主要な目的として設立され，軸流移行型斜
流送風機設計と遠心移行型斜流送風機設計の二つがそれぞれ別個に調べられている．この過程
において設計結果を評価するための内部流動計測が行われ，1984年9月にまとめられた「RC-60
斜流ターボ機械の準三次元設計と性能予測調査研究分科会研究成果報告書」(7)の中で報告され
た．本研究対象の斜流送風機は軸流移行型であるので，主に報告所内に示された軸流移行型に
関する結果について以下にその概要を示す． 
 上記報告書の軸流移行型斜流送風機では，回転数1800rpmで設計流量係数φ = 0.246における
理論全圧上昇係数ψ が0.75である送風機Aと回転数3000rpmでφ = 0.4におけるψ が0.7である送
風機B，および回転数3200rpmでφ = 0.345におけるψ が0.250である送風機Cの3種について内部
流動計測を含めた報告がなされている． 
 送風機Aに関する内部流動計測は，動翼入口部における5孔ピトー管による計測および動翼出
口部における熱線流速計による計測が設計流量および部分流量において行われ，設計状態との
比較が行われた．入口全圧分布ではケーシング近傍に圧力欠損が見られたがそれ以外は設計流
れ状態とほぼ一致した．また部分流量域では流入角が増加するが，これ以外の点では設計流量
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域における結果と同一の傾向を示した．出口計測結果より翼根本付近に二次流れや低エネルギ
ー流体の集積は見られないが，翼先端付近で先端漏れ流れの影響が顕著に見られた，といった
結果が示された． 
 送風機Bに関する内部流動計測は，動翼入口・出口および静翼出口で5孔ピトー管を用いて設
計流量および複数の部分流量において行われ，設計状態との比較が行われた．これらの計測結
果より，送風機Bの主な損失は動翼出口のケーシング近傍で生じることが示され，翼先端近傍
の流れが性能に大きな影響を及ぼしていることが明らかにされた． 
 送風機Cに関する内部流動計測は，動翼入口および出口で5孔ピトー管を用いて設計流量およ
びいくつかの部分流量において行われ，設計状態との比較が行われた．その結果，設計流量に
おいてはほぼ設計通りの性能，流れ状態であることが確認されたが，入口ノズルの影響が見ら
れたことも示された． 
 これら研究分科会で用いられた送風機のうち送風機Bについては，山口ら(8)が1993年に1次元
LDVを用いて送風機Bの三次元内部流れ場を計測した結果を報告した．なお，LDVを用いた計
測を行うため実験は回転数を2000rpmに抑えて行われている．結果として，動翼ウェーク近傍
に大きな随伴渦が存在し，これが流量の減少に伴い拡大する，またこの渦により翼間通路内に
大きな右回りの二次流れが誘起されるということが示された．また，翼先端漏れ流れとこれに
起因する低エネルギー領域がケーシング近傍に存在し，流量の減少に伴いその範囲は拡大する
が，翼間通路内においてはケーシング近傍に限定されるということも示された． 
 送風機Cについては，金子ら(9)が1986年にアスペクト比およびソリディティが送風機性能に
及ぼす影響を明らかにした論文を発表しており，動翼前後で5孔ピトー管を用いた内部流計測
を行っている．ここでは周方向平均された動翼前後の子午面速度成分，旋回速度成分および全
圧の分布が示され，ソリディティに比べアスペクト比が斜流送風機の低流量域特性により大き
な影響を及ぼすことを示した．また，金子ら(10)は1988年には動翼および静翼の迎え角が低流量
側で最適となるような設計を行うことで斜流送風機の低流量域特性の改善を試みた．ここでは，
動翼および静翼前後で5孔ピトー管を用いた内部流動計測を行い，周方向平均された子午面速
度，旋回速度および全圧の分布が示された．それらの結果より，動翼の設計迎え角を小さくす
ると，作動域がより低流量側へ広がりそこでの効率も上昇するが，右上がり勾配もまた急とな
る．静翼の設計迎え角を小さくすると，高流量域での性能低下が著しいため好ましくないとい
う結論を得ている．さらに，1990年に金子ら(11)はエアセパレータを用いた斜流送風機の低流量
域特性改善に関する論文を発表しており，1992年(12)には前置環状翼による高比速度斜流送風機
の低流量域不安定特性のパッシブコントロールについて報告した．1995年には同じく金子ら(13)
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が熱線流速計を用いて斜流送風機の低流量域内部流れの計測を行った結果を報告している．内
部流動計測の結果，供試斜流送風機において失速セルの個数は1個であり，動翼回転速度の約
77%の速度で動翼と同一の方向に伝播していることが明らかにされた．また，供試送風機では
旋回失速は翼先端すき間が比較的狭い場合にのみ発生し，すき間が広い場合には右上がり勾配
が緩くなり全周失速が発生することが示された．その後，先端漏れ渦の崩壊と旋回失速初生と
の関係に注目が集まり，送風機Cについても翼先端漏れ渦挙動の解明が行われた．その結果は
蔡ら(14)が2001年に報告している． 
 斜流送風機の特徴の一つとして軸流式に比べ低騒音である，という点が上げられる．騒音の
観点からも斜流送風機に関する研究が行われており，1985年深野ら(15)が3種類の軸流送風機と1
種類の斜流送風機に関する騒音低減化の研究結果を報告している．ここで使用されている斜流
送風機は東芝電機社製の市販送風機であり，回転数は1750rpm，設計流量係数φ=0.340における
ψは0.410であり，最大効率は約70%である．この結果，翼先端すき間の大きさと動翼後流幅と
の関係が明らかにされ深野らが既に報告している騒音予測式によってすき間が大きくなると
後流幅が拡大し発生する騒音もまた大きくなると言うことを明らかにした．また，この論文で
は翼弦長とすき間大きさ，ソリディティと翼弦長さとの関係が騒音に及ぼす影響が示された．
1988年に児玉ら(16)が上で深野らが使用した低圧斜流送風機を用いた騒音低減化に関する研究
を報告しており，部分流量域において先の研究で用いた騒音予測式がある程度精度良く使用で
きることを示した．深野は，軸流および斜流送風機に発生する騒音予測式をたてており，送風
機騒音の発生メカニズムおよびその予測式を1993年に日本音響学会誌上の小解説(17)で詳細に
説明している． 
本研究の直接の研究対象である斜流送風機に生じる旋回失速に関した研究はほとんどされ
ておらず，唯一伊吹らの研究のみ公表されている．1995年手塚ら(18)は比速度500[rmp，m3/min，
m]の遠心移行型ディフューザを有する斜流送風機に発生する二種類の旋回失速に関して，その
発生メカニズムや内部流れ状態を3孔ピトー管，熱線流速計による計測およびタンポポタフト
を用いた流れの可視化により明らかにした．その結果，供試斜流送風機では失速点流量の85～
55％流量域で羽根車の旋回失速が，これ以下の流量域でディフューザの旋回失速が発生する．
その伝ぱ周波数は前者が羽根車回転周波数の60～70％程度，後者が約15％程度であった．内部
流動計測結果より，ディフューザ下流部で発生したハブ面近傍の逆流域が流量の減少に伴いデ
ィフューザ上流部へと拡大していき，ディフューザ旋回失速はこの逆流域の拡大と密接な関係
があることが示された．この結果は，タンポポタフトによる可視化によっても確認された． 
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 以上で，斜流送風機に関する国内の主な研究を述べてきたが，その数は軸流式および遠心式
送風機に比べ少なく，多くは上記研究分科会に関連した装置を用いた研究である．また，部分
流量域や旋回失速流れ場に関する翼間内部流れの情報は未だほとんど得られていない． 
 一方，水力分野においては昭和20年代（1950年頃）海外の論文で“Mixed Flow Pump”とい
う言葉が既に使用されており，この言葉に「斜流ポンプ」という日本語を電業社の北村氏が当
てはめた．この後国内においては斜流ポンプという呼称が一般となり現在に至っている．水力
分野における斜流ターボ機械の研究は空力分野における研究に比べ数多く行われているが，こ
れは先に述べたように，うず巻きポンプなど遠心型のターボ機械の高速化に際して水力分野で
はキャビテーションという問題が発生したためである．もちろん，斜流ポンプであってもキャ
ビテーションと無縁であるわけではなく，キャビテーション問題を含んだ性能改善を目的とし
た研究が，空力分野における斜流ターボ機械より以前から現在に至るまで絶えず行われてきて
いる． 
 国内では1963年に堀江ら(19)が，羽根入口端形状がポンプ性能およびキャビテーション初生に
及ぼす影響について調べ，羽根入口端形状はポンプの一般性能に関してはほとんど影響を及ぼ
さないが，キャビテーション初生には大きな影響を及ぼすことを実験的に明らかにした．この
研究では，羽根車入口部において2孔円筒形ピトー管を用いて流れ場計測を行っており，子午
面および周方向の速度成分と流れのヨー角とが計測されている．1965年には井田(20, 21)が，羽
根車出口角が特性に及ぼす影響および翼面粗さと翼厚みが特性に及ぼす影響について調べた
結果を報告している．その結果，羽根車出口角が大きくなるほど理論揚程－流量特性は増大し，
その傾斜は緩やかになる．したがって揚程特性も逆流発生領域を除いて出口角とともに増大す
る．翼厚が増すと揚程・軸動力および効率曲線はともに低下する．その程度は大流量域ほど著
しく，羽根入口逆流点（失速点）より小流量域では翼厚の影響は見られない．また，翼表面粗
さが増すと揚程は低下するが軸動力はほとんど変化しない．したがって効率は粗さの増加に伴
い低下する．この揚程低下は羽根車における圧力上昇の低下に起因するものであり，粗さが増
加すると圧力上昇は急激に低下することが示された．内部流動は羽根車前後においてコブラ型
全圧管兼方向計とL形静圧管を用いて計測され，羽根車前後の流速分布および流れのヨー角分
布が計測された． 
以上の研究で行われた計測は，低速応答の計測機器を用いて行われておりそれぞれ平均値の
みしか得ることはできなかったが，1980年代にはいると応答性の高い計測機器を用いて，翼間
内における速度分布などが調査されるようになり，より詳細に内部流動状態が明らかにされる
ようになった． 
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 例えば1978年に松永ら(22)は，開放型斜流ポンプのケーシング壁面における非定常圧力分布を，
半導体型圧力センサを用いて計測した結果を報告している．供試ポンプは設計流量15[m3/min]，
全揚程6[m]であり，比速度がNs=700および1100[rmp，m3/min，m]の二種類の斜流羽根車（斜流
ポンプAおよびB）に関して実験を行った．その結果，翼先端すき間からの漏れ流れ，部分流
量域における低エネルギー流体の集積状況など，翼間内における非定常な圧力分布を明らかに
し，また，翼間内の壁面圧力偏差レベルの分布が羽根車内部流れにおける損失に関連したパラ
メータの一つとなりうることを示した．その後，1985年に松永ら(23)は斜流ポンプAの羽根車出
口におけるエネルギー損失を非定常流れ計測用5孔ピトー管を用いて計測した結果について報
告した．その結果，斜流羽根車による圧力上昇は，遠心力効果によるものと，翼列の減速効果
によるものとから成り，シュラウド側では遠心効果が小さいため翼列の減速効果が大きいこと
が求められ翼負荷が増大する，ということが示された．また，同じく1985年に松永ら(24)は斜流
ポンプAおよびBの羽根車損失の見積もりに関してKovatsらの簡易推定法が妥当であるかどう
かを検証するため，羽根車出入口での三次元流れ計測を行い羽根車出口における水力損失を求
め，簡易推定法との比較を行った．計測は羽根車前後に非定常流れ計測用5孔ピトー管を挿入
し行われた．羽根車出口における損失分布より，翼抗力係数の増大および二次流れによる低エ
ネルギー流体の集積が主たる損失の要因であることが示された．また，論文中では翼列の減速
作用による圧力上昇と遠心力効果によるものとの比（減速率）を用いてデータを整理し，減速
率が大きいほど損失係数は大きくなる．減速率の小さな低比速度型においてはKovatsらの簡易
推定法は損失係数に及ぼす減速率の影響を十分評価できない．しかし，損失の傾向の概略は捕
らえることができ有効な損失予測法である，といった結果が示された．1986年宇野ら(25)は斜流
ポンプAおよびBを用いて，後流の性質から羽根車損失発生に寄与するパラメータを導出する
ことを目的とした研究を行った．計測は上記の非定常流れ計測用5孔ピトー管を用いて動翼出
口で行った．設計流量近傍の流量域における羽根車後流の分布が明らかにされ，斜流羽根車の
負荷限界は減速パラメータおよび遠心力効果パラメータとの相互関係により定められること
を明らかにした．さらに，1988年宇野ら(26)は準三次元流れ解析と羽根面境界層計算の組合せに
よる羽根車損失の予測値と実験値の比較および羽根車子午面形状決定に必要なケーシングと
ハブ面の傾斜角選定用の資料を得ることを目的とした研究を行った．ここでは斜流ポンプAお
よびBに加え比速度が900および1300[rmp，m3/min，m]の計4種類の斜流羽根車に関して実験を
行っている．計測は非定常流れ計測用5孔ピトー管を用いて動翼前後で行われ，計算値との比
較が行われた．その結果，動翼入口における羽根車入口速度分布の計算値が実験値と一致して
いる場合には羽根車損失の半径方向分布計算値は実験値とほぼ一致する．しかし，羽根車入口
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速度分布が計算と実験で一致しない場合には，損失分布も一致しない傾向にあるということが
示された．また，宇野ら(27)は1990年に翼先端すき間の影響を調べた結果を報告している．供試
ポンプは比速度が1200[rmp，m3/min，m]で回転数は1250[rpm]，Q=4.8[m3/min]における全揚程H
は3.0[m]であり，3種類の翼先端すき間に関して実験が行われた．内部流動計測は主に動翼出口
を中心に行われ，上記非定常流れ計測用5孔ピトー管が使用された．また，ケーシング壁面上
の変動圧力場も計測された．その結果，すき間大きさに応じて効率は低下するが，その低下量
は設計流量付近では計算により予測可能である．壁面圧分布より翼先端漏れ流れや翼負荷の低
下が観察された．出口流れ場計測結果より翼先端漏れ流れの影響は翼間中央部まで及んでいる
ことが示された． 
 このような詳細内部流れ計測が行われるようになると，これらのデータを元に部分流量域に
おける性能など更なる性能改善を求めた研究が行われるようになった．例えば，田原ら(28)は
1989年に斜流ポンプの斜流角が内部流動に，そして内部流動が揚程－流量特性の安定・不安定
に及ぼす影響について調べている．供試ポンプは回転数2200[rpm]で設計流量1.76[m3/min]にお
ける揚程が4.45[m]のものであり，比速度は950[rmp，m3/min，m]である．3種の斜流角について
実験が行われ，5孔ピトー静圧管や油膜法を用いて内部流動計測が行われた．羽根車前後にお
ける速度分布およびハブと翼面上の流線分布が求められ，斜流角が大きくなるにつれ吸込側お
よび吐出側の逆流開始吐出量は小さくなる．吸込側逆流には羽根車入口前縁で小規模に発生す
るものと翼負圧面上で奥深くまで達する大規模なものとが存在する．小規模な逆流は斜流角が
大きくなると発生しにくい．大規模な逆流が不安定特性に大きな影響を及ぼしている，といっ
た結論が示された．1990年には李ら(29)が同じ設計条件の斜流ポンプを用いて，羽根幅方向負荷
分布が部分流量域の内部流動に及ぼす影響を，壁面上の非定常変動圧力計測・翼面油膜法およ
びタフト法による流れの可視化により明らかにしている．また，三次元有限要素法を用いた数
値解析との比較も行った．その結果，羽根幅方向負荷分布の変化は部分流量域の吸込側流れに
大きな影響を及ぼす．特にチップ側負荷とした場合，大規模な逆流が発生する前にはく離に起
因する小規模な逆流が発生・消滅を繰り返す不安定な流れ場となる．数値解析結果との比較で
は，羽根幅方向負荷分布が自由うずに近い羽根車の設計点近傍においては比較的良い一致を示
すが，ねじれの大きな形状では計算と実験の間に差が生じることが示された． 
また斜流ディフューザに関しても研究が行われており，1987年豊倉ら(30)は斜流ポンプのディ
フューザ最適形状を求めるための研究を報告している．供試ポンプは比速度が900[rmp，m3/min，
m]であり，斜流ディフューザへの入射角を様々に変化させその時の翼間内部流れを3孔および5
孔ピトー管を用いて計測した．その結果，流れの損失はディフューザ入射角を動翼出口の流出
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角-10～20°としたときに最小となり，この範囲を外れると損失は急増する．流速の大きな領
域は羽根間通路入口側ではハブ側羽根負圧面近傍に存在し，出口側へと進むにつれチップ側負
圧面近傍に移動する．翼間内で二次流れに基づく大きな循環流れが形成され，この循環流れが
翼圧力面上でのはく離を抑制し，上記損失減少の一因となる．ディフューザ入射角が小さいと
き翼負圧面上のはく離はハブ側に大きく広がる形状をとるが，入射角の増加に伴いチップ側の
はく離が急速に増大することが示された．金元ら(31, 32)は低比速度斜流ポンプのディフューザ
を通る流れに関して，1993年にディフューザ翼間内部の二次流れの挙動に主眼をおいた内部流
動計測の結果を，1995年には流入角すなわちディフューザへの入射角が流路幅方向に変化する
場合の翼間通路内部流れ計測結果を報告している．いずれの実験でも使用した供試ポンプの比
速度は350[rmp，m3/min，m]であり，計測はいずれも5孔および3孔ピトー管を用いて定常的に
行った．その結果二次流れに関しては，ディフューザ翼間通路前半部では翼の曲率に基づきデ
ィフューザ羽根に沿ってハブ側に向かう流れが生じる．また，羽根の反りに基づきケーシング
およびハブ壁面に沿って羽根圧力面側へと向かう二次流れが生じる．後半部ではハブ壁に沿っ
た二次流れが成長し逆流を引き起こす．この逆流は羽根負圧面へ向かう二次流れと合流し負圧
面上ハブ近傍領域に強い渦を生成する．この渦が流路断面内に強い循環流れを誘起し，その結
果ディフューザ出口のハブ側では過大な転向が，ケーシング側では転向不足が生じるといった
結果が示された．また流入角の影響については，ディフューザ翼間通路前半部のハブ側におい
て流入角の影響が強く表れる．ハブ側での入射角が負の場合，ハブ壁面に沿ってディフューザ
翼圧力面から負圧面へと向かう二次流れはハブの最大半径部を過ぎたあたりの翼間中央付近
で逆流が生じる．この逆流は翼負圧面上を流れてくる流れと衝突して巻き上がるため，翼間通
路内流れはうず巻き流れとなる．入射角が増加するとこの逆流は発生せず二次流れは隣接翼の
負圧面に達してそこで強い渦を発生させる．この渦と先ほどの逆流による渦がディフューザ出
口流れに及ぼす影響はほぼ等しい，といった結果が示された． 
 斜流ポンプの性能予測に関しては，1992年江ら(33)が性能予測法の確立のため幅広い流量域に
おいて羽根車入口出口の流れ場を計測した結果がある．この実験では比速度830[rmp，m3/min，
m]，回転数1460rpmで流量9[m3/min]における全揚程9[m]のポンプが用いられ，流量を0.18[m3/ 
min]から9[m3/min]まで変化させ，各々の流量において5孔ピトー静圧管を用いた計測が行われ
た．また，部分流量域における性能改善のため羽根車入口に旋回止めを挿入したケースについ
ても調べている．計測結果より，逆流と理論揚程の関係についての考察が行われ，羽根車入口
に逆流が発生した場合逆流が持ち出すエネルギー流束は流量の増大とともに直線的に増加し，
理論揚程を著しく増大させる．逆流が発生しない場合ポンプ性能は旋回止めの影響を受けない
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が，逆流が発生しその先端が旋回止めに達すると理論揚程および軸動力は旋回止めがない場合
より増大する，と言った結論が示された．この結果を元にして1993年に黒川ら(34)は斜流ポンプ
羽根車入口に生じる逆流をモデル化し，一次元解析により幅広い揚程において性能を予測する
方法を提案した．論文で扱われる供試ポンプは比速度が830[rmp，m3/min，m]であり，一次元
逆流モデルと遠心式でよく用いられるすべり係数を斜流式に適用するための修正式を提案し，
以下のような結論を得ている．逆流モデルを用いた予測は実験とよく一致し，設計流量の40%
程度の部分流量域までの範囲において理論揚程および軸動力を良好に予測できる．これ以下の
流量においてはすべり係数の修正式をこれに加えて適用することで，ほぼ全流量域に渡って性
能の予測が可能である．黒川ら(35)はさらに準三次元解析を用いることで，斜流ポンプの揚程曲
線および効率曲線の予測法を広い流量域に対して確立するための研究を1995年に報告した．供
試ポンプは上述のものと同じであり，準三次元解析により羽根車入口部に生じる逆流を伴う再
循環領域の性質を明らかにしている．その結果として，設計流量における水力損失は，高比速
度型では羽根車の混合損失と摩擦損失の両者が，低比速度型では羽根車の摩擦損失が主な原因
である．低流量域では比速度によらず羽根車および案内羽根内部での衝突損失が，高流量域で
は羽根車内部での衝突損失が水力損失の主な原因である．羽根車入口に発生する逆流によって
形成される再循環領域により主流が増速し，羽根車内部での衝突損失が減少するという傾向は
比速度が高いほど大きい．したがって，全水力損失は逆流発生とともに高比速度型では急減少
するが，中～低比速度型ではほとんど変化しないことが示された．黒川ら(36)はこれらの研究を
元に2000年ケーシングトリートメントを用いた斜流ポンプの不安定特性制御法について報告
した．上記研究で使用した比速度830[rmp，m3/min，m]の供試斜流ポンプに，通称J-Grooveと呼
ばれるケーシングトリートメントを施し羽根車入口部に生じる逆流を抑制することを目的と
し実験を行っている．結果として，供試ポンプにおいて最高効率をほとんど低下させることな
く右上がりの不安定特性を抑制する最適なGroove（溝）の設置位置および寸法を明らかにした．
同様にSahaら(37)により，J-Grooveを用いた性能改善に関する研究が2000年に報告されている． 
 性能曲線上の右上がり不安定領域はターボ機械性能上好ましくなく，斜流ポンプに関しても
これについて多くの研究がなされている．その一例として，1996年青木ら(38)はこの右上がり揚
程特性と入口逆流に関する実験的研究を行い，右上がり揚程特性の発生機講や発生限界につい
て内部流れ計測の結果より考察している．供試ポンプは比速度560[rmp，m3/min，m]であり，
翼出口角度および翼枚数を変化させて行われた，実験では，入口流れをアロー型3孔ピトー管
で出口流れを非定常流れ計測用2孔ピトー管でそれぞれ計測した．論文では，まずそれぞれの
ポンプの右上がり揚程特性よりポンプの理論失速限界に関しての考察が行われ，Taylorが提唱
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する圧力係数Cpのような上下壁面の境界層はく離に関連した値を用いた理論揚程失速限界値
を定めることができるということを示した．また，供試ポンプにおける不連続な右上がり揚程
特性は理論揚程の急激な変化によって引き起こされ，この急激な変化は羽根車後半部ケーシン
グ壁面近傍に発生する大規模なはく離に起因する大きな入口逆流による閉そく効果によるも
のであることが示された． 
 さらに近年では数値解析手法の進歩により，CFDを用いた斜流ポンプの内部流動解析も多く
行われている(39-48)．それらの研究のうち代表的なものを挙げると，Minerら(39, 40)は2001年に荒
いメッシュを用いて，また2005年には市販のCFDコードにより2段斜流ポンプの1段目における
流れ場の実用的解析や，加藤ら(41, 42)によるLESを用いた斜流ポンプの詳細内部流動解析がある． 
 
１．２．２ 旋回失速を含む非定常内部流動に関する研究 
旋回失速に関しては，発見以来いくつかの実験的研究が行われているが，伝播の流れメカニ
ズムについては1955年にEmmonsら(49)の研究によって述べられたものが最初であり，それ以降
数多くの研究がなされてきた．Emmonsらの研究では，軸流・遠心機械のサージングにおいて
見られるマイルドサージ，ディープサージと呼ばれる2つの現象をそれぞれ失速の伝播による
現象とヘルムホルツ形の不安定現象との2つの（周期的な）異常現象として理論的，実験的な
比較を行い，その過程で失速時の流路断面及び迎え角の変化を考慮した旋回失速の伝播メカニ
ズムに関する考察を行っている．それ以降の理論的研究について述べると，1958年Stenningら
(50)は，状態の時間遅れを加味しEmmonsらと同様の線形理論にもとづいた微少じょう乱解析を
行い，シュリーレン写真等の実験結果と共に考察している．また翼から放出される渦によって
誘起される速度成分を考慮したセル内逆方向の速度及び失速セル伝播速度を理論的に導出し，
失速セルの個数の変化についても述べている．1972年のTakata，Naganoの研究(51)では，従来の
線形理論の微少じょう乱解析とは異なり，非線形の失速特性及び非線形・非定常の運動方程式
を考慮した旋回失速を考察し，修正された線形理論及び実験との比較を行っている．この解析
によりセル個数及びセルの旋回速度の予測が行われ，翼列特性の非線形性や翼列間の相互干渉
の重要性が指摘されている．また，1976年Greitzer(52,53)によって，翼回転速度と系の長さ及び共
鳴周波数で定義されるB パラメータにより，旋回失速とサージングの初生が決定されることが，
圧縮システムの非線形数値モデルの研究により導かれている． 
 同時期の実験的研究により失速内の流れ構造を考慮した低流量域の失速特性の考察が行わ
れている．1978年のDayら(54)の研究では，失速セルのブロッケージを流れ構造，圧縮機性能の
重要なパラメータとして扱い，数種の装置及び設計パラメータを系統的に変化させた実験デー
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タをもとに特性曲線の違いによる失速流れのタイプについて言及している．また各段の速度場
測定から失速セルの流れは単なる止水域の伝播ではなく，失速域が進行側にて健全な流れを取
り込みつつ，後方にセル内の流れを放出して伝播を行う非常に活発な流れによって構成された
アクティブセルであり，セルの周方向位置が段数に関わらず各段にわたって変化しないことも
示している．スケールの異なる失速セルの旋回失速現象について熱線等による変動測定を行い，
周波数解析によるセル個数や旋回速度の特定，それぞれの流動状態の比較等を行った研究も報
告されている．さらに1985年にMathioudakisら(55)は小スケールの旋回失速の発生について，大
スケール失速とは異なり個々の動翼はく離に依存していることを示唆している． 
 上記のような数多くの失速状態に関する研究結果をもとに1986年にMoore，Greitzerは(56, 57)
サージングを含めた特性曲線における失速遷移過程を理論的に導出し， 旋回失速，サージン
グの発生条件について触れている．またこの研究により旋回失速の成長及び減衰が初めて理論
計算上で示されている．同様の不安定初生の解析は1997年にHendricksら(58)や1998年に
Silkowskiら(59)によっても行われた．さらなる詳細な測定により，旋回失速セル発生の原因とな
る流動現象や初生時の発達過程に関する研究がなされ，翼先端隙間による漏れ流れの影響とし
て，流路入口のブロッケージの増大に起因する失速発生や先端隙間の非軸対称性 及び入口じ
ょう乱の影響に関する報告が実験及び数値計算によって示され，さらに1991年のDay(60)の研究
では，従来の研究で報告されてきたスケールの異なる2 種の失速初生(モーダルじょう乱と有限
幅の失速じょう乱) が全く異なる現象であり，モーダル失速が上流じょう乱によって発生する
現象であることが述べられている．また，失速回避のアクティブ制御を念頭に置いた研究に必
要とされるこれら2種旋回失速初生及び予兆現象の検出を目的として数多くの実験的研究がな
され，加えて，有限幅の失速じょう乱であるスパイクじょう乱とモーダルじょう乱の失速初生
についてDayとCumpstyらの研究グループを中心に数種の装置を用いた測定，マッチングによる
失速初生のタイプに関する研究結果が報告されている．ごく最近の研究では，複数の小スケー
ル失速セルが持続して旋回する新しいタイプの旋回失速の存在が示されている(1999年Dayら
(61))． 
 旋回失速に関する研究が進められるとともに，ターボ機械の安定作動域拡大を目的とした研
究(62-83)も多く行われてきており，これに伴い失速検知・失速初生現象解明に関する研究(84-104)
も数が増えてきている．安定作動域拡大のための手法は大きくアクティブコントロールによる
もの(62-66)とパッシブコントロールによるもの(67-72)とに大別され，前者の代表的な手法としてエ
アインジェクション（エアジェットを失速初生のタイミングに合わせ流路に吹き込む）(62,63)
が，後者の代表的な手法としてはケーシングトリートメント(67, 68)やエアセパレータ(69, 70)を用
 - 13 -
いたものが挙げられる．アクティブコントロールについては近年，フィードバック制御(73-75)
やインテリジェンス制御(76)を失速抑制に適応した研究も進められている．また，これまで多く
行われてきた動翼部において発生する旋回失速のみならず，特にポンプ等で多くみられるディ
フューザ旋回失速に関しても実験的・数値計算による研究(77-86)が行われるようになっている． 
 ここ数年では，計算機の飛躍的な性能向上によりオイラー方程式やNS方程式を用いた数値計
算が，失速点近傍及び非定常計算である旋回失速過渡状態においても行われるようになり，い
くつかの研究結果(105-111)が報告されている．非定常状態における計算はほとんどが二次元計算
ではあるが，動翼負圧面上のはく離の増大や失速域における動翼上流部の渦の存在など興味あ
る結果が示されている．また，1998年のHoying らの計算(105)では三次元の数値シミュレーショ
ンによる解析が行われ，小スケールの失速初生における先端漏れ流れの重要性が指摘されてい
る．しかし，これらの計算結果を実証するために必要な失速セル内部流動を捉えた測定データ
はほとんど存在しないのが現状であり，実験結果の報告としては1996年のPoensgenら(112)や
1998年のPalombaら(113)による失速セルのみに同期した測定データ程度であったが，旋回失速セ
ル挙動解明手法として1997年九郎丸らによって二重位相固定法を呼ばれるデータ解析手法が
報告され，その後，二重位相固定法を用いて井上らにより軸流圧縮機における小スケール多重
旋回失速セルのモデルおよび挙動解明，大スケール単一失速セルの挙動解明など一連の報告が
なされた(114-117)．本研究でも，斜流送風機に発生する旋回失速現象の解明を行うため上記二重
位相固定法を適用し流れ場の解析を行っている． 
 
１．３ 本研究の目的 
 ここまでで述べてきたように，斜流式ターボ機械のより一層の普及を進めるためには，軸流
式や遠心式でこれまで行われてきたものと同様に，斜流式ターボ機械における旋回失速セルを
含む非定常流れ場，特に旋回失速セルの伝ぱ挙動・構造を明らかにすることが重要である．こ
のような流れ現象は設計点以外の流量域で発生し，数多くの研究がなされている軸流・遠心式
ターボ機械においてもまだ十分に明らかにされていないものであり，斜流式ターボ機械，特に
斜流送風機に関してはほとんど不明である．本研究では，斜流送風機の設計点外の低流量域に
おいて発生する旋回失速セルを含む流れ場を実験的に明らかにすることを主な目的として以
下に示す研究を行った． 
（１） 高比速度斜流送風機の動翼入口における旋回失速セルの伝ぱ挙動・構造の解明 
（２） 高比速度斜流送風機の動翼出口流れ場に旋回失速セルが及ぼす影響の解明． 
さらに，この主研究に付随して 
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（３） エアセパレータを用いた高比速度斜流送風機の非定常内部流動抑制 
（４） 高比速度斜流送風機の翼先端すき間流れの抑制 
（５） 斜流送風機の旋回失速特性に及ぼす翼負荷の影響 
についての研究も行った． 
以上をまとめて，高比速度型斜流式ターボ機械の非定常流れ場の解明を試みた． 
 
１．４ 論文概要 
 高比速度斜流送風機の旋回失速セルを含む非定常流れ場の解明を目的とした本研究におけ
る第 2章以降の論文概要を以下に示す． 
 第 2章では，本研究で使用した実験装置，計測装置・計測方法，および旋回失速流れ場を実
験的に解明するための二重位相固定法について述べた． 
 第 3章では，高比速度斜流送風機の動翼入口および出口における旋回失速流れ場計測の結果
を示し，それぞれにおいて失速セルの伝ぱ挙動，構造および失速セルが流れ場に及ぼす影響に
ついて明らかにした． 
 第 4章では，主研究に付随する研究として行った，エアセパレータを用いた場合の旋回失速
セルを含む非定常内部流れの抑制，翼端すき間流れを制御した場合の低流量流れ場を明らかに
した． 
 第 5章では，子午面形状が同一で翼負荷を高めた斜流送風機に発生する旋回失速流れ場を明
らかにし，高比速度型の斜流送風機に発生する旋回失速セルとの比較を行った． 
 第 6章は，上記各章で得られた結果についての結言である． 
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第２章 実験装置および実験方法 
 
 
２．１ はじめに 
本研究は，軸流式の比速度に対応した高比速度型の斜流式送風機における旋回失速を含む非
定常内部流動の解明を目的としている．使用した供試送風機は比速度 nsが 1620 と斜流式とし
ては極めて高い高比速度型である．この送風機の動翼相対座標系に対する内部流動計測を，外
部の静止系より計測プローブを挿入する方法により行った．この方法を用いる場合には，測定
に際して動翼の翼通過周波数に同期したデータを大量に採取することが必要である．本研究で
は上記条件を満たすよう，九郎丸らによって開発された周期的多点抽出法に準じる手法を用い
て計測を行った． 
 
２．２ 実験装置 
図 2.2-1に本実験で用いた試験送風機の全体概略図を，図 2.2-2にテストセクションの概略図
をそれぞれ示す．試験装置は，入口チャンバ，テストセクション，静圧取圧孔，ブースターフ
ァン，流量調整用ダンパおよび流量計測用出口ノズルで構成される．入口チャンバには流れを
一様に整えかつ吸込流れに含まれる塵埃や細かな油滴粒子を取り除くためのフィルタが設置
されている．入口チャンバから流入した流れはテストセクション通過した後，流量調節用ダン
パを通り出口チャンバへ放出される．出口チャンバ内にはハニカムおよびフィルタが設置され，
ここで流れを整えた後出口ノズルから流れを大気中へと放出する．出口ノズル部およびノズル
差圧計測に伴う誤差は流量係数の 0.5%以下である．送風機性能試験においては，動翼軸に直結
されたトルクメータからの軸トルク，静圧取圧孔より得られる内部静圧上昇および出口ノズル
差圧が計測され，流量係数φ，全圧係数ψ，軸トルク係数τ および全圧効率η は以下の式に基づ
き計算した． 
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図 2.2-1 斜流送風機実験装置全体図 
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図 2.2-2 斜流送風機テストセクション概略図 
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表 2.2-1 供試斜流送風機，動翼および静翼諸元 
Test fan     Rotor Stator 
Pressure coefficient ψ=0.250 Blade section NACA 65 Circular-arc
Flow coefficient φ=0.345 Number of blade 6 11 
Specific speed 1620 Mean solidity 0.88 1.3 
Angle of casing 20 deg. Mean aspect ratio 0.79 0.67 
Angle of hub 40 deg. Vortex design Free votrex Free vortex
Hub/tip ratio at stator 0.6       
 
τ
ψφη =  
ここで，Q は流量[m3/min]，Dtおよび Dhはそれぞれ静翼部における翼先端直径[m]およびハブ
直径[m]，Utは Dtを代表寸法とした場合の代表翼先端周速度[m/sec]であり，ΔPtは内部全圧上
昇[Pa]，ρ は空気密度[kg/m3]，ω は動翼角速度[rad/sec]，Tは軸トルク[Nm]である．なお，送風
機の設計諸元および動翼・静翼の諸元を表 2.2-1に示す． 
テストセクションは図 2.2-2 に示すように，動翼－静翼からなる単段型であり，翼端直径は
前縁先端部で 315mm，後縁先端部で 345mm である．また，静翼部ダクト内径は 380mm であ
り，本研究において送風機の代表寸法はこの静翼部における直径を採用している．この静翼部
におけるハブ比は 0.6である． 
供試動翼は，日本機械学会の調査研究分科会「RC60 斜流ターボ機械の準三次元設計と性能
予測」の研究成果報告書で述べられた準三次元設計法に基づき，NACA65系統の二次元翼列デ
ータを用いこれを傾斜面に適用するため修正する手法により設計され，ＭＣを用いてアルミニ
ウムブロックより一体削り出しにより製作された．製作における制約により動翼付け根部（ハ
ブ面との接合部）に設計寸法図面と多少の違いが存在するが，ここを除くとその製作精度は設
計寸法の 1%以内に納まっている．また，静翼は二次元円弧翼データを用い設計され製作され
た． 
本研究の主目的は，「高比速度（Ns=1620[rpm, m3/min, m]）」斜流送風機における非定常内部
流動，特に旋回失速セルを含む流れ場の解明であるが，近年の送風機の高負荷・高圧力化の要
望に答えるため，高比速度型に比べやや比速度が低く，設計全圧上昇値が高い「中負荷型」の
斜流送風機を，高比速度型と同様の手法によって設計・製作した．この「中負荷型」斜流送風
機の設計仕様および動翼・静翼の設計諸元を表 2.2-1 に示す．また，主目的と関連した内容の
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研究として，「翼先端すき間の影響」および「セパレータリングを用いた右上がり不安定特性
の改善」を行ったが，それらの実験装置詳細に関してはそれぞれのセクションで説明する． 
なお，定格回転数 3100rpm における代表寸法部での仮想周速 Utと動翼スパン中央における
翼弦長 Lmeanとに基づく試験レイノルズ数は 3.1×105である． 
 
２．３ 実験方法 
２．３．１ 送風機性能試験 
 送風機段落の性能を評価する手段として，流量に対する段落前後の圧力上昇をプロットした
圧力－流量特性曲線が一般的に用いられる．厳密な実験方法としては，各流量に対して段落前
後の流路断面で直接ピトー管を使用して詳細に測定するべきではあるが，ピトー管では応答性
が低く，またそれぞれの流路断面でトラバース装置等を用いて移動させながら測定を行う必要
があり，必然的に相当な時間を費やすことになる．これらのことを考慮して，本研究では段落
性能試験として以下に示す方法により供試送風機の簡易的な性能試験を行った． 
 性能試験に先立ち，供試動翼に変え動翼羽根のついていないハブのみを装着し，定格回転数
で作動させた．この時の軸トルク（空転トルク）を計測・記録し，以後の性能試験において各
流量で得られた軸トルクより差し引くことで送風機作動中に動翼羽根の軸トルクを算出する．
また本装置では，内部静圧上昇は段落出口で計測しているが，流量を出口チャンバに取り付け
たノズルにより計測しているため，送風機全圧上昇値を算出するためには管路における損失を
求める必要があるが，この損失は性能計算式中において計算により求められた． 
 上記予備試験および損失見積もり計算を行った後，本試験を行った．性能試験は流量を出口
ノズルで計測し，求まった流量より段落出口平均流速を算出，段落出口で計測された内部静圧
上昇に平均流速から求めた動圧を加えることで全圧上昇値を算出する．ここで上に述べた管路
損失の補正を行う．軸トルクはモータと動翼羽根車の間に設置したトルクメータにより計測す
るが，得られた値より上記空転トルクを差し引くことで各々の流量における実軸トルクを算出
する．これらの値を 2-2節で述べた計算式に代入し各流量係数における全圧係数，軸トルク係
数および全圧効率を求めた． 
 なお，性能試験の計測流量はダンパ全閉から全回の間に 18 点設置し，かつ全閉から全開，
全開から全閉と往復で行うことで計 36回データ取込を行った． 
 
２．３．２ 内部流動計測 
本研究において，「熱線流速計による動翼前後の速度場」「高速応答圧力センサによるケーシ
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ング壁面上圧力分布」および「高速応答圧力センサを装着した全圧プローブによる動翼前後の
全圧場」が計測され，流れ場の解明を行った． 
 
Ａ．熱線計測 
図 2.3.2-1 に本研究で行った熱線計測の計測点概略を示す．動翼前縁入口 5,10,15mm の測定
ラインをそれぞれ順に RF1,2,3（RF = Rotor Frontの略）と呼び，動翼後縁後方 5,10,15mmの測
定ラインをそれぞれ順に RR1,2,3（RR = Rotor Rear の略）と呼ぶ．動翼入口ではこれら測定ラ
イン上に 12 点，後方では 9 点それぞれスパン方向測定点を設置している．計測対象である旋
回失速セルは翼先端近傍に存在することがわかっているので，測定点はハブ側で粗く，チップ
側で密になるよう配置した． 
計測プローブは，スパン方向送りおよびプローブ軸周りに回転可能なトラバース装置に取り
付けられる．軸方向測定点を変えるため，トラバース装置自身を軸方向に移動させるが，その
ためケーシングには動翼前縁入口から後縁後方に渡って幅 10mm，長さ 130mm のスリットが
設けられている．実験に際しては，プローブが装置内に挿入されている部分以外の所はメクラ
蓋によって塞がれるが，ケーシング内壁面上にはわずかなキャビティが存在することとなる． 
 計測に使用した熱線プローブは 45°傾斜型であり，九郎丸らによって開発された周期的多点
抽出法を用いて，動翼位相に固定された位相固定平均流れ場の各位相における絶対速度および
流れ方向を求めることができる．本研究では，この周期的多点抽出法に準じ，それぞれの計測
点に設置した熱線を 18°刻みで 20回（計 21方向），プローブ軸周りに回転させ，そのそれぞ
れの方向に於いて得られたデータを，これらと同時に計測した動翼位相データを用いて統計学
的に処理し，流れ場の絶対速度，流れのピッチ方向角度およびヨー方向角度を算出した．なお，
動翼位相データは図 2.2-1 中に示すトルクメータと動翼との間に設置したフォトセンサからの
信号を用いている． 
 旋回失速流れ場では，動翼通過による周期的な変動以外に旋回失速セルと呼ばれる領域の伝
ぱによる変動が混在しており，動翼位相のみを用いてデータを統計学的に処理する周期的多点
抽出法では流れ場を明らかにすることはできない．このような流れ場を明らかにするため九郎
丸らは二重位相固定法と呼ばれる手法を開発し，これと周期的多点抽出法とを組み合わせデー
タを処理することで軸流圧縮機に発生する旋回失速セルの挙動・構造を明らかにしている．本
研究でも，旋回失速流れ場を解明するため同手法を採用した．二重位相固定法については後の
セクションで説明する．なお，二重位相固定処理を行う際に旋回失速セルは動翼の翼通過周期 
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図 2.3.2-1 熱線計測トラバースライン概略 
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図 2.3.2-2 旋回失速トリガー信号取込配置図 
 
 
とは異なる一定周期で翼間内を伝ぱしているということが仮定される．この失速セルによる変
動の周期は図 2.3.2-2中に示すように，動翼前縁先端入口のケーシング壁面上に設置された圧力
センサからの出力をローパスフィルタに通した信号より求めた． 
 
Ｂ．ケーシング壁面圧計測 
図 2.3.2-3に，本研究で行ったケーシング壁面圧計測の計測点概略を示す．図に示す通り動翼
前縁入口より動翼後縁後方にかけて 5mm間隔で 24点計測点を設置している． 
壁面圧計測に使用した圧力センサは Entran社製 EPE-58であり，固有周波数 80kHz，計測圧 
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図 2.3.2-3 壁面静圧計測点概略図 
 
 
力レンジは約 14kPa（2psi）である．センサを壁面に設置するにあたり，図 2.3.2-4に示すセン
サホルダを用意し，これにセンサを装着した後計測点に設置した．センサホルダの取圧孔径は
0.5mmである． 
 旋回失速流れ場の計測では，上記の二重位相固定法を用いて圧力データの処理を行った．動
翼位相データおよび旋回失速セル位相データは熱線計測と同じ方法にて取得している． 
 
Ｃ．全圧計測 
 本研究で行った全圧計測の計測点は熱線計測の計測点と同じであり，図および計測点の詳細
に関する説明は省略する． 
全圧計測に使用した圧力センサは壁面圧計測で用いたものと同じであり，これを図 2.3.2-4
に示す全圧プローブ内に装着し計測を行った．全圧プローブのステイ部外径は 5mm であり，
取圧孔内径は静圧ホルダの場合と同じく 0.5mmである．なお，流れ方向が少し変化しても正し
い全圧を計測できるよう取圧孔周囲にガイドカバーを設置しており，このカバー部における孔
径は 1.5mmである．全圧プローブステイ部外径は 5mmであり，動翼入口部における翼スパン
中央部での動翼翼間通路幅のおよそ 6.25%である． 
 全圧計測に関しては，熱線計測と同様に全圧プローブをプローブ軸周りに一定角度で回転さ
せ，そのそれぞれの角度方向に於いてデータを取得し，得られたデータを位相固定平均するこ
とで翼管内における各位相での全圧，全圧変動および流れのヨー方向角度を得た．旋回失速流
れ場の計測に於いては，二重位相固定法を用い圧力データを統計学的に処理している． 
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図 2.3.2-4 静圧および全圧計測プローブ（ホルダ部）概略 
 
 
２．４ データ処理法 
本研究の対象である旋回失速流れ場は，大きく分けて非定常乱流成分，動翼通過による周期
変動および旋回失速セルの伝ぱに伴う変動成分が混在した，非定常性が非常に高く複雑な三次
元流れ場となっている．ターボ機械内部流動解析では近年数値解析が著しい進歩を見せている
が，その数値解析に於いてもこの流れ場はまだ十分明らかにはされていない．実験的な旋回失
速セルを含む流れ場の解明も試みられてはいるが，十分な成果は得られていなかった．このよ
うな流れ場を実験的に解析する手法として九郎丸らが開発したのが二重位相固定法である．以
下にその手法の概略を簡単に示す．なお，この処理法は大きく二つの段階に分けることができ，
本論文では処理の第一段階を基本処理，第二段階を拡張処理と呼び表す． 
 
２．４．１ 二重位相固定法 基本処理 
 ここで述べる基本処理とは，得られたデータを動翼および旋回失速という二つの異なる位相
に基づいて位相固定平均する方法のことである． 
図 2.4.1-1に旋回失速流れ場の計測モデル波形を示す．なお，本波形はモデル波形であり，実
際の計測ではさらに不規則なデータが得られる．上で述べたように，この波形には非定常乱流
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成分による不規則な変動，翼通過による小さな周期的変動および旋回失速セルの伝ぱに伴う大
きな変動という三つの変動成分を含んでおり，これらを分けて示すと図 2.4.1-2のようになる．
ここで，旋回失速セルは動翼とは異なる一定周期で伝ぱしている，と仮定すると，この流れ場
を統計学的に処理するためには，動翼通過周期と失速セル伝ぱ周期の二つの周期の相対的な位
相差を利用することが有効であると考えられる．よって，このようなデータ処理法は，二つの
周期変動における位相差を利用しデータ処理を行うため，二重位相固定法と呼ばれる．以下，
モデル波形を用い具体的に処理手法を説明する． 
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図 2.4.1-1 旋回失速モデル波形 
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図 2.4.1-2 モデル波形の各周波数成分への分解例 
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 二重位相固定平均を行うためには，二種類の異なる周期データを必要とする．本研究の場合，
一つは動翼通過の周期であり，もう一つは旋回失速セルの伝ぱ周期である．動翼は一定回転数
で回転しているので，動翼回転軸に取り付けたフォトセンサからの信号を用いて動翼周期の基
準信号（以下，動翼基準信号と表記する）を定めることができる．旋回失速セルの伝ぱ周期の
基準信号（以下，旋回失速基準信号と表記する）は，動翼前縁入口 5mm のケーシング壁面に
設置した高速応答圧力センサの信号をローパスフィルタに通し，非定常乱流成分および動翼通
過に伴う周期変動を除去した信号を用いた． 
 処理を行うためには，まずこれら基準信号上に周期の基準点を定める必要がある．動翼基準
信号はほぼステップ状のパルス波形として取り込まれるため，ステップの立ち上がり位置を周 
期の始点（基準点）と定めこの基準点と基準点の間隔を動翼一回転周期と定めた．なお，この
基準点はある動翼羽根の前縁先端部が正面から見て計測ラインと一致するよう調整されてい
る．供試羽根車には 6枚の動翼羽根があるため，基準点間を 6等分することで各羽根位置を定
めた．さらに，この翼一ピッチを任意の数に等分割し，ナンバーを振り分ける．この分割され
た点（領域）をトリガー点（以下 Tpと略す）と呼び，モデル波形では翼間を 10分割している．
旋回失速基準信号は周期曲線の形で表される．従って，基準点はこの曲線上に周期的に現れる 
by rotating stall cell
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(a) 全体図 
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Ref(i-1)
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Ref(i)
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one period of the rotating stall
 
(b) 部分拡大図 
図 2.4.1-3 二重位相固定法基本処理法説明図 
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点であればどこでも良いのであるが，今回はその平均値を波形がマイナスからプラスに横切る
点とし，この基準点と基準点の間隔を失速セルの伝ぱ周期と定めた．なお，失速セルの伝ぱ周
期は一定と仮定しているが，実際の計測に於いては必ずしも一定とはならないので，一度平均
周期を求めた後，平均周期から 1％以上はずれているデータはキャンセルした． 
 次に，動翼基準点と旋回失速基準点との相対位置関係に基づきデータにラベル付けを行う．
具体的な手順は以下の通りである．図 2.4.1-3に示すように，まず，横軸を時間として処理対象
となる計測データと旋回失速基準信号と動翼基準信号とを並列に並べる．この時，動翼基準信
号に示される翼位置データの間は Tp によって分割されている（図では 10 分割）．次に，両基
準信号の位置より旋回失速基準点がどの Tp の位置にあるかを判断し，この基準点を始点とし
次の基準点までの旋回失速一周期分の処理対象データ群に Tp=「動翼翼間内の位相」というラ
ベルを付ける．最後に，すべてのデータ群にラベル付けを行った後同一ラベルを持つデータ群
同士を位相固定平均する．これによって，旋回失速基準点が動翼翼間のある位置（Tp）に存在
する場合の位相固定平均された旋回失速一周期分のデータが得られ，これらを Tp 順に並べる
ことで，旋回失速セルが動翼翼間を伝ぱして行く様子を明らかにすることができる． 
 上記処理によって，データは動翼回転位相および旋回失速セルの伝ぱ位相の両者に基づき位
相固定平均された．しかし，ここで得られたデータは旋回失速一周期のデータであり，動翼と
旋回失速セルは移動速度が異なるため，ここに示される結果では翼通過を示す変動が動翼一回
転分（6 枚分）よりも多く現れる．従って，例えばある瞬間カメラで旋回失速が生じている流
れ場を撮影した時に得られるような，そういった失速セルの分布を上記の処理データからダイ
レクトに求めることはできない．そのような，ある瞬間の失速セルの分布を明らかにするため
には，さらにもう一段処理を進める必要がある． 
 
２．４．２ 二重位相固定法 拡張処理 
 ここで述べる拡張処理とは，基本処理によって得られたデータから，ある瞬間の計測断面上
における失速セルの分布を固定して表示する処理である． 
 ここで，処理された Tp データについて再度考察する．図 2.4.2-1 は，Tp=0 データが時間と
ともに移動していく様子を模擬的に表した図である．横軸は距離 xを表し，図中の長方形部分
が Tp=0 の位相固定平均されたデータであり，その左端が旋回失速基準点に対応する．また，
図中にある縦線は動翼を表す．計測プローブは x=x0の位置に設置され，時間とともに旋回失速
データおよび動翼は図の右から左へと移動する． 
Tp=0データであるので，t=t0において動翼と旋回失速基準点は一致している（図 2.4.2-1(a)）． 
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図 2.4.2-1 失速セル基準点および動翼移動のモデル図 
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図 2.4.2-2 旋回失速データ再配置図 
 
旋回失速セルおよび動翼はともに図の右から左へと移動していくが両者の速度は異なるた
め，時間の経過とともに動翼と旋回失速基準点の間にずれが生じる．T=t1において，このずれ
の大きさ x1が丁度 Tpの大きさと一致する．さらに時間が経過すると，t=t2においてずれの大
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きさ x2 は Tp の 2 倍となり，以下時間の経過とともに t=t3 において x3=3Tp，t=t4 において
x4=4Tp，．．．となる．これを整理すると，上記処理で定められた Tp=0データは，そのデータの
t=t0から t1の間は真の Tp=0 データであるが，t=t1から t2の間は実際には真の Tp=1データであ
り，t=t2から t3の間は真の Tp=2データ，．．．となっていることがわかる．上記処理によって定
められた他の Tpデータに関しても同様であり，これらをまとめて示すと図 2.4.2-2のようにな
る．この結果より，基本処理によって定められた各 Tpのデータは，真の Tpのデータの寄せ集
めであり，真の Tpのデータは基本処理によって得られたデータから真の同一 Tpに属するデー
タを抽出し，時間順に再配置することによって得られることがわかる． 
以上，本研究で使用する二重位相固定法とは基本処理と拡張処理の両者を併せたものである． 
 
 
２．５ 不確かさの推定 
２．５．１ 不確かさ推定の概念 
本研究は，実験に基づき遂行されており各計測においてそれぞれ計測不確かさが生じている．
よって，正確なデータの提示を行うには計測の不確かさを推定することが必要である． 
 あらゆる測定には誤差が伴い，その全誤差σk は一定のかたより誤差βと偶然誤差εk を含む．
すなわち， kk εβσ +=  である．ここで，偶然誤差は標準偏差を一つの指標として表すこと
ができる．この標準偏差を推定するための統計量である精密度 Sは次式により定義される 
 
( )
2/1
1
2
12
2/1
1
2
11
⎥⎥
⎥⎥
⎥⎥
⎥⎥
⎦
⎤
⎢⎢
⎢⎢
⎢⎢
⎢⎢
⎣
⎡
−
⎟⎠
⎞⎜⎝
⎛
−
=
⎥⎥
⎥⎥
⎦
⎤
⎢⎢
⎢⎢
⎣
⎡
−
−
=
∑ ∑∑
=
=
=
N
N
X
X
N
XX
S
N
k
N
k
k
k
N
k
k
   
上式の，Nは測定回数， X は測定値 Xk,の平均値である．また，かたより誤差の上限は正確度
Bを用いて推定する． 
 これら Sおよび Bは個別の誤差を示したものであり，計測結果にはそれら個々の誤差を統括
したものが含まれる．従って，実計測における精密度 Sおよび正確度 Bは下式のように書き直
すことができる． 
 
2/1
3
1 1
2 ⎥⎦
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= =j
K
i
jiSS  
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2/1
3
1 1
2 ⎥⎦
⎤⎢⎣
⎡
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= =j
K
i
jiBB  
ここで，jは誤差要因の区分を示し，j=1：校正，j=2：データ収集，j=3：データ処理，である． 
 これら正確度および精密度を用いて計測の不確かさ Uは以下のように表すことができる． 
 XADD StBU +=  （約 99%包括度） 
 ( )[ ] 2/122 XRSS StBU +=  （約 95%包括度） 
ここで，Bは正確度， XS は平均値の精密度である．また，tは対称なスチューデント t分布に
対して面積の 95%を占める点に対応した統計値である．この t の値は XS を計算するときに用
いられた自由度の関数であり，資料数が大きい場合（自由度が 30以上の場合）には，tは最小
値 1.96に漸近するので，簡単のため t=2と近似できる． 
 最終結果が直接計測されることは極めてまれであり，通常，温度や圧力などの基本的なパラ
メータが測定され，これらパラメータの測定値の関数として求める最終結果は計算される．パ
ラメータの測定における誤差は，パラメータと最終結果の関数関係を通じて結果に伝播する．
この伝播の影響は，テイラー展開に基づく方法により近似できる．この各パラメータの単位量
の変化に対する結果の変化量を表すため感度という概念を導入する．各パラメータに対する感
度係数は解析的に求めることができ，結果 rと各パラメータ P1, P2, P3,・・・,Pjの間の関係が数
学的に表現される場合，パラメータ Piに対する絶対（有次元）感度係数θ iは偏微分によって得
られる．すなわち，r = f(P1,P2,,,,Pj)であれば， 
 
i
i P
r
∂
∂
=θ  
同様に，相対（無次元）感度係数θ i’は 
 
ii
i PP
rr
∂
∂
='θ  
となる． 
 以上で考察した概念に基づき単一試験の場合における不確かさ算出法について説明する． 
A) 結果の精密度 
ある結果の絶対精密度および相対精密度は以下の式で与えられる． 
( ) 2/1
1
2 ⎥⎦
⎤⎢⎣
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= ∑
=
l
i
Pir i
SS θ  
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ここで記号θiおよびθi’は各々絶対及び相対感度係数である．  
B) 結果の正確度 
 ある結果の絶対正確度および相対正確度はそれぞれ以下の式で与えられる． 
 ( ) 2/1
1
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ここで，記号
iP
B は測定パラメータの正確度である． 
C) 結果の不確かさ 
  試験の自由度が 30以上の場合，t=2を仮定することができ，よって 
 XADD StBU +=  （約 99%包括度） 
 ( )[ ] 2/122 XRSS StBU +=  （約 95%包括度） 
 
２．５．２ 性能試験における不確かさの推定 
A) 流量係数算出に伴う不確かさの推定 
供試送風機の性能試験における流量係数は下式で与えられる． 
tin UV /=φ  
ここで，Vin は流入環状流路における平均流速であり，流量保存の式より出口ノズルで算出し
た流量 Qを用いて求められる．Utは動翼先端周速度である． 
nozznozzinin AVAVQ ⋅=⋅=  より， ( ) nozzinnozzin VAAV =  
( )222 nozznozz DA ⋅⋅= π ， ( ) ( ){ }22 22 hubtipin DDA −⋅= π ，ただし tiphub DD ⋅= 6.0  
ρPVnozz Δ⋅= 2 ， ( ) ( )2602 tipt DNU ⋅⋅⋅= π  
以上の関係を流量係数算出の式に代入し，整理すると最終的に下式の形となる． 
 
ρ
φ P
ND
D
tip
nozz Δ
⋅⋅⋅=
14071.84 3
2
 
 Dnozz: 出口ノズル直径（0.192m） 
 Dtip: 送風機入口ダクト直径（0.380m） 
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 N: 送風機回転数（3100rpm） 
 ΔP: 出口ノズル差圧（429Pa，at design） 
 ρ: 空気密度（1.206kg/m3，標準状態） 
上記独立パラメータについて経験から定めた正確度と精密度および算出した絶対感度係数
を下表に示す 
パラメータ 絶対正確度 平均値の絶対精密度 
Dnozz: 0.00005 m 0 
Dtip: 0.0005 m 0 
N: 2 rpm 2 rpm 
ΔP: 5 Pa 4 Pa 
ρ: 0.006 kg/m3 0.003 kg/m3 
 
次に，かたより誤差および偶然誤差の伝播を検討する． 
個々の測定値の誤差は，テイラー級数展開によって流量係数の誤差に伝播する．よって，流
量係数の絶対精密度は下式で表され， 
( ) ( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/122222 ρρφ θθθθθ SSSSSS PPNNDDDD tipiptnozznozz ×+×+×+×+×= ΔΔ  
同様に，流量係数の絶対正確度は下式で表される． 
( ) ( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/122222 ρρφ θθθθθ BBBBBB PPNNDDDD tipiptnozznozz ×+×+×+×+×= ΔΔ  
上式の各項を下表に示す 
パラメータ 相対正確度 平均値の相対精密度 相対感度係数 
Dnozz: 0.00026 0 2 
Dtip: 0.001315 0 -3 
N: 0.000645 0.000645 -1 
ΔP: 0.01166 0.00932 0.5 
ρ: 0.004975 0.002487 -0.5 
これらの値をそれぞれの式に代入すると 
Sφ  = [(2x0)2 + (-3x0)2 + (-1x0.000645)2 + (0.5x0.00932)2 + (-0.5x0.002487)2 ](1/2) 
 = [0 + 0 + 0.416x10-6 + 21.715x10-6 + 1.546x10-6 ](1/2) 
 = 0.00486 
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Bφ = [(2x0.00026)2+(-3x0.00132)2+(-1x0.000645)2+(0.5x0.01166)2+  
(-0.5x0.004975)2](1/2) 
 = [0.27x10-6 + 15.56x10-6 + 0.416x10-6 + 33.99x10-6 + 6.19x10-6](1/2) 
 = 0.00751 
 以上の結果より，正確度・精密度いずれにおいてもノズル差圧ΔP の影響が最も大きいこと
がわかる． 
 すべての精密度が経験に基づくことより自由度は 30以上，t=2を仮定し，以上の値を用いて
不確かさを計算すると 
 UADD = B + 2S = 0.00751 + 2x0.00486 =0.017（約 99%包括度） 
 URSS = [B2 + (2S)2]1/2 = [0.007512 + (2x0.00486)2]1/2 = 0.0123（約 95%包括度） 
 
B) 全圧係数算出に伴う不確かさの推定 
供試送風機の性能試験における全圧係数は下式で与えられる． 
 )5.0( 2tt UP ρψ =  
 ここで，Ptは送風機の全圧上昇であり，Utは動翼先端周速度，ρ は空気密度である． 
 流量係数の場合と同様に上式を整理すると下記の式が得られる． 
 22258.730
tipDN
P
⋅⋅
Δ
⋅=
ρ
ψ  
 Dtip: 送風機入口ダクト直径（0.380m） 
 N: 送風機回転数（3100rpm） 
 ΔP: 出口ノズル差圧（429Pa，at design） 
 ρ: 空気密度（1.206kg/m3，標準状態） 
上記独立パラメータについて経験から定めた正確度と精密度および算出した絶対感度係数
を下表に示す 
パラメータ 絶対正確度 平均値の絶対精密度 
Dtip: 0.0005 m 0 
N: 2 rpm 2 rpm 
ΔP: 5 Pa 4 Pa 
ρ: 0.006 kg/m3 0.003 kg/m3 
絶対精密度および絶対正確度は下式で表され， 
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( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/12222 ρρψ θθθθ SSSSS PPNNDD tipipt ×+×+×+×= ΔΔ  
( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/12222 ρρψ θθθθ BBBBB PPNNDD tipipt ×+×+×+×= ΔΔ  
両式の各項をまとめると下表となる 
パラメータ 相対正確度 平均値の相対精密度 相対感度係数 
Dtip: 0.001315 0 -2 
N: 0.000645 0.000645 -2 
ΔP: 0.01166 0.00932 1 
ρ: 0.004975 0.002487 -1 
これらの値をそれぞれの式に代入すると 
Sψ  = [ (-2x0)2 + (-2x0.000645)2 + (1x0.00932)2 + (-1x0.002487)2 ](1/2) 
 = [ 0 + 1.664x10-6 + 86.86x10-6 + 6.185x10-6 ](1/2) 
 = 0.00973 
Bψ = [(-2x0.001315)2+(-2x0.000645)2+(1x0.01166)2+ (-1x0.004975)2](1/2) 
 = [6.917x10-6 + 1.664x10-6 + 135.96x10-6 + 24.75x10-6](1/2) 
 = 0.0130 
 以上の結果より，正確度・精密度いずれにおいてもノズル差圧ΔP の影響が最も大きいこと
がわかる． 
 すべての精密度が経験に基づくことより自由度は 30以上，t=2を仮定し，以上の値を用いて
不確かさを計算すると 
 UADD = B + 2S = 0.00973 + 2x0.0130 =0.0357（約 99%包括度） 
 URSS = [B2 + (2S)2]1/2 = [0.009732 + (2x0.0130)2]1/2 = 0.0278（約 95%包括度） 
 
C) 軸トルク係数算出に伴う不確かさの推定 
供試送風機の性能試験における軸トルク係数は下式で与えられる． 
 ( )tint UAUL ⋅⋅= )5.0( 2ρτ  
 ここで，L は軸動力であり，Utは動翼先端周速度，ρ は空気密度，Ain は入口流路断面積で
ある．流量係数の場合と同様に上式を整理すると下記の式が得られる． 
 5238.363
tip
R
DN
T
⋅⋅
⋅=
ρ
τ  
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 Dtip: 送風機入口ダクト直径（0.380m） 
 N: 送風機回転数（3100rpm） 
 TR: 軸動力（2.712Nm，at design） 
 ρ: 空気密度（1.206kg/m3，標準状態） 
上記独立パラメータについて経験から定めた正確度と精密度および算出した絶対感度係数
を下表に示す 
パラメータ 絶対正確度 平均値の絶対精密度 
Dtip: 0.0005 m 0 
N: 2 rpm 2 rpm 
TR: 0.02 Nm 0.015 Nm 
ρ: 0.006 kg/m3 0.003 kg/m3 
絶対精密度および絶対正確度はそれぞれ下式で表され， 
( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/12222 ρρτ θθθθ SSSSS RRtipipt TTNNDD ×+×+×+×=  
( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/12222 ρρφ θθθθ BBBBB RRtipipt TTNNDD ×+×+×+×=  
両式の各項をまとめると下表となる 
パラメータ 相対正確度 平均値の相対精密度 相対感度係数 
Dtip: 0.001315 0 -5 
N: 0.000645 0.000645 -2 
TR: 0.00738 0.00553 1 
ρ: 0.004975 0.002487 -1 
これらの値をそれぞれの式に代入すると 
Sτ  = [ (-5x0)2 + (-2x0.000645)2 + (1x0.00553)2 + (-1x0.002487)2 ](1/2) 
 = [ 0 + 1.664x10-6 + 30.581x10-6 + 6.185x10-6 ](1/2) 
 = 0.0062 
Bτ = [(-5x0.001315)2+(-2x0.000645)2+(1x0.00738)2+ (-1x0.004975)2](1/2) 
 = [43.231x10-6 + 1.664x10-6 + 54.464x10-6 + 24.75x10-6](1/2) 
 = 0.0111 
 以上の結果より，正確度・精密度いずれにおいても軸動力 TR の影響が最も大きいことがわ
かる． 
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 すべての精密度が経験に基づくことより自由度は 30以上，t=2を仮定し，以上の値を用いて
不確かさを計算すると 
 UADD = B + 2S = 0.0062 + 2x0.0111 =0.0284（約 99%包括度） 
 URSS = [B2 + (2S)2]1/2 = [0.00622 + (2x0.0111)2]1/2 = 0.023（約 95%包括度） 
 
D) 全圧効率算出に伴う不確かさの推定 
供試送風機の性能試験における全圧効率は下式で与えられる． 
LLt /=η  
ここで，Ltは全圧空気動力であり，Lは軸動力である． 
上式を整理すると最終的に下式の形となる． 
 
ρ
η
⋅⋅
Δ⋅
⋅=
R
nozz
TN
PD 3221.21  
 Dnozz: 出口ノズル直径（0.192m） 
 N: 送風機回転数（3100rpm） 
 ΔP: 出口ノズル差圧（429Pa，at design） 
 TR: 軸動力（2.712Nm，at design） 
 ρ: 空気密度（1.206kg/m3，標準状態） 
上記独立パラメータについて経験から定めた正確度と精密度および算出した絶対感度係数
を下表に示す 
パラメータ 絶対正確度 平均値の絶対精密度 
Dnozz: 0.00005 m 0 
N: 2 rpm 2 rpm 
ΔP: 5 Pa 4 Pa 
TR: 0.02 Nm 0.015 Nm 
ρ: 0.006 kg/m3 0.003 kg/m3 
絶対精密度および絶対正確度はそれぞれ下式において定義され 
( ) ( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/122222 ρρφ θθθθθ SSSSSS RRtipipt TTPPNNDD ×+×+×+×+×= ΔΔ  
( ) ( ) ( ) ( ) ( )[ ] 2/122222 ρρφ θθθθθ BBBBBB RRtipipt TTPPNNDD ×+×+×+×+×= ΔΔ  
 上式の各項を下表に示す 
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パラメータ 相対正確度 平均値の相対精密度 相対感度係数 
Dnozz: 0.00026 0 2 
N: 0.000645 0.000645 -1 
ΔP: 0.01166 0.00932 1.5 
TR: 0.00738 0.00553 -1 
ρ: 0.004975 0.002487 -0.5 
これらの値をそれぞれの式に代入すると 
Sη  = [(2x0)2 + (-1x0.000645)2 + (1.5x0.00932)2 + (-1x0.00553)2 +  
  (-0.5x0.002487)2 ](1/2) 
 = [0 + 0.416x10-6 + 195.44x10-6 + 30.581x10-6 + 1.546x10-6](1/2) 
 = 0.0151 
Bη = [(2x0.00026)2+(-1x0.000645)2+(1.5x0.01166)2+(-1x0.00738)2+  
(-0.5x0.004975)2](1/2) 
 = [0.27x10-6 + 0.416x10-6 + 305.9x10-6 + 54.46x10-6 +6.19x10-6] (1/2) 
 = 0.0192 
 以上の結果より，正確度・精密度いずれにおいてもノズル差圧ΔP の影響が最も大きいこと
がわかる． 
 すべての精密度が経験に基づくことより自由度は 30以上，t=2を仮定し，以上の値を用いて
不確かさを計算すると 
 UADD = B + 2S = 0.0151 + 2x0.0192 =0.0535（約 99%包括度） 
 URSS = [B2 + (2S)2]1/2 = [0.015112 + (2x0.0192)2]1/2 = 0.0413（約 95%包括度） 
 
以下に設計点における送風機性能試験の各無次元係数算出に関する不確かさをまとめる． 
Term  Unit Uncertainly (99%) Uncertainly (95%) 
φ Flow-rate 
coefficient 
-- 0.017 0.0123 
ψ Total pressure-rise 
coefficient 
-- 0.0357 0.028 
τ Torque coefficient -- 0.028 0.023 
η Efficiency -- 0.054 0.041 
 
 - 36 -
２．５．３ 熱線計測における不確かさの推定 
A．速度の算出 
 熱線流速計を用いた速度計測に発生する誤差の要因は，1）検定に伴う誤差，2）計測に伴う
誤差，3）データ処理に伴う誤差に分類できる． 1）検定に伴う誤差の要因として 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
検定風洞 0.2m/ｓ（at 40m/s） 0.1m/s（at 40m/s） 
があり，2）計測に伴う誤差の要因として 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
熱線流速計出力 0.024V (at 8V) 0.024V(at 8V) 
AD変換取込 0.001V(at 10V) 0 
があり，3）データ処理に伴う誤差の要因として 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
検定係数 0.05(m/s)/V (at 40m/s) 0 
各々の感度係数はそれぞれ 1であり，自由度は 30以上であるので t=2を仮定できる．よって， 
Smeasurement = [(1x0.1/40)2 + (1x0.024/8)2 + (1x0)2 + (1x0)2]1/2 
  = [6.25x10-6+9x10-6+0+0]1/2 
  = 0.004 
Bmeasurement = [(1x0.2/40)2+(1x0.024/8)2+(1x0.001/10)2+(1x0.05/40)2]1/2 
  = [25x10-6+9x10-6+0.01x10-6+1.5625x10-6]1/2 
  = 0.006 
UADD  = S+tB =0.004+2x0.006 = 0.016 
URSS  = [S2+(tB)2]1/2 = [0.0042+(2x0.006)2]1/2 = 0.0126 
B．角度（ヨー角）の算出 
 ヨー角算出は検定結果に依存しないため，検定に伴う誤差は存在しない， 
2）計測に伴う誤差の要因は 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
熱線取付 1 deg. 0.5 deg. 
モーター制御 0.002 deg./mV 0.001 deg./mV 
モーター動作 0.0018 deg./pulse 0.00072 deg./pulse 
3）データ処理に伴う誤差の要因は 
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誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
最小自乗曲線への当
てはめ 
1.2deg. 0.5 deg. 
各々の感度係数はそれぞれ 1であり，自由度は 30以上であるので t=2を仮定できる．よって， 
Smeasurement = [(1x0.5)2 + (1x0.001)2 + (1x0.00072)2 + (1x0.5)2]1/2 
  = [0.25+1x10-6+0.5184x10-6+0.25]1/2 
  = 0.71 deg. 
Bmeasurement = [(1x1)2+(1x0.002)2+(1x0.0018)2+(1x1.2)2]1/2 
  = [1+4x10-6+3.24x10-6+1.44]1/2 
  = 1.56 deg. 
UADD  = S+tB =0.71+2x1.56 = 3.83 deg. 
URSS  = [S2+(tB)2]1/2 = [0.712+(2x1.56)2]1/2 = 3.2 deg. 
C．角度（ピッチ角）の算出 
1）検定に伴う誤差 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
ピッチ角設定 0.3 deg. 0 
2）計測に伴う誤差 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
トラバース取付 0.2deg. 0. 
3）データ処理に伴う誤差 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
検定曲線への当ては
め 
0.2deg. 0.25 deg. 
各々の感度係数はそれぞれ 1であり，自由度は 30以上であるので t=2を仮定できる．よって， 
Smeasurement = [(1x0)2 + (1x0)2 + (1x0.25)2 ]1/2 
  = [0+0+0.0625]1/2 
  = 0.25 deg. 
Bmeasurement = [(1x0.3)2+(1x0.2)2+(1x0.2)2]1/2 
  = [0.09+0.04+0.04]1/2 
  = 0.41deg 
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UADD  = S+tB =0.25+2x0.41 = 1.07 deg. 
URSS  = [S2+(tB)2]1/2 = [0.252+(2x0.41)2]1/2 = 0.86 deg. 
 以上をまとめると 
Term  Unit Uncertainly (99%) Uncertainly (95%) 
V Absolute velocity m/sec 1.6% (at 40m/sec) 1.3% (at 40m/sec) 
θ Yaw angle deg. 3.8 deg. 3.2 deg. 
δ Pitch angle deg. 1.07 deg. 0.86 deg. 
 
２．５．４ 変動圧計測における不確かさの推定 
 熱線計測と同様に，校正・計測・処理に 3分類しそれぞれの正確度・精密度より変動圧力場
の計測不確かさを推定する． 
1）校正に伴う誤差 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
校正機器 0.02mV/V (at 5V) 0.005mV/V (at 5V) 
校正作業 0.01V (at 5V) 0.05V (at 5V) 
2）計測に伴う誤差 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
温度ドリフト 0.03% (at 20℃) 0.06% (at 20℃) 
プローブヘッド 0.1% 0 
センサ出力 0.015V (at 5V) 0.02V (at 5V) 
AD変換 0.001V(at 10V) 0 
3）データ処理に伴う誤差 
誤差要因 絶対正確度 絶対精密度 
電圧-圧力換算 0.05Pa/V (at 5V) 0 
各々の感度係数はそれぞれ 1であり，自由度は 30以上であるので t=2を仮定できる．よって， 
Smeasurement = [(1x0.005/5)2+(1x0.05/5)2+(1x0.0006)2+(1x0)2+(1x0.02/5)2+(1x0)2+(1x0)2]1/2 
  = [1x10-6+100x10-6+0.0036 x10-6+0 x10-6+16x10-6+0 x10-6+0 x10-6]1/2 
  = 0.011 
Bmeasurement = [(1x0.02/5)2+(1x0.01/5)2+(1x0.0003)2+(1x0.01)2+(1x0.015/5)2+ 
(1x0.001/10)2+(1x0.05/5)2]1/2 
 - 39 -
  = [16x10-6+4x10-6+0.09 x10-6+100 x10-6+9x10-6+0.01 x10-6+100 x10-6]1/2 
  = 0.015 
UADD  = S+tB =0.011+2x0.015 = 0.041 
URSS  = [S2+(tB)2]1/2 = [0.0112+(2x0.015)2]1/2 = 0.032 
 以上をまとめると 
Term  Unit Uncertainly (99%) Uncertainly (95%) 
P Pressure Pa 4.1% (at 1kPa) 3.2% (at 1kPa) 
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第３章 高比速度斜流送風機の旋回失速セルを含む非定常内部流動解明 
 
３．１ はじめに 
 高比速度斜流送風機の旋回失速セルを含む流れ場を明らかにするため，動翼入口部および出
口部において熱線流速計および全圧プローブを用いた計測，および，ケーシング壁面上の静圧
変動の計測を行った．本章ではそれらの結果を提示し，失速セルの挙動および構造について解
明を試みる． 
 
３．２ 送風機性能曲線 
図 3.2-1 に本斜流送風機の特性試験結果を示す．図中縦軸は全圧効率 η，全圧
係数ψ，軸動力係数 τを示し，横軸は流量係数 φを示す．また，図中 DP は設計点
（Design Point）を， SP は失速点（ Stal l  Point）をそれぞれ意味する． 
 図より，流量を DP から徐々に減じていくと，SP 近傍でψ  が急激に降下する，
いわゆる送風機の右上がり不安定特性が確認でき，これが動翼の失速に起因す
るものであることは広く知られている．供試斜流送風機においては，旋回失速
はこの右上がり領域のみに存在し，その個数は一個であり，その伝ぱ速度は動
翼の回転速度の約 77%であることがわかっている．本実験は旋回失速が発生し
ている流量係数 φ  = 0 .195 および非失速流れ場との比較を行うため最高効率点近
傍である φ  = 0.280，設計点である φ  = 0.345 において測定を行った．  
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図 3.2-1 供試斜流送風機性能曲線 
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３．３ 旋回失速セルを含む動翼入口流動場の解明 
３．３．１ 動翼入口における子午面速度 Vm分布の Tpの進行に伴う変化 
図 3.3.1-1 に計測トラバース位置 RF1 における子午面速度成分 Vm 分布の Tp
の進行に伴う変化を示す．図は上から順にスパン位置測定点 A（ h/HI=0.96） ,B
（ h/HI=0.94） ,C（ h/HI=0.91）における結果であり，いずれも縦軸は Tp を，横
軸は翼ピッチを表し目盛りは動翼前縁位置に対応する．動翼回転方向は左向き
で，図中の等高線は Vm=0 を示す．また，図の右にレジェンドを示し，影付の
部分が低速度域を含む逆流域を意味する．その値は動翼前縁先端部の周速 Ut で
無次元化している．  
各図は低速度域を含む逆流領域と高流量域における流れ場に類似した順流領
域とに大別されることがわかる．本論文では前者の領域を失速セルと定義する
が，その境界は次のようにして決める．すなわち，上記領域の両端の Vm=0 の
等高線を連ねた図中の太実線をセルエッジと定義する．  
前述のように失速セルの角速度は動翼の角速度より遅いので，図では失速セ
ルが右側へと移動する．従って，ここでは左右のセルエッジをそれぞれセル後
縁（図中の CTE）およびセル前縁（図中の CLE）と表す．  
上の説明で，失速セル全体は Tp の進行に伴い動翼回転方向と逆方向に移動す
ることがわかったが，さらに CLE の移動を詳細に観察すると，各図中のある
Tp でジャンプすることがわかる．しかも，その挙動がスパン位置 A,B,C で異な
っている．すなわち，測定点 B, Cでは逆流域は動翼前縁近傍に集中して存在し，
このジャンプが翼から翼への移動であることが明確である．これに対し，測定
点 A では CLE が翼間中央部（ピッチ 4～ 5）まで伸びている．これは失速セル
の影響が翼先端部において最も強く現れるため，および，入口ケーシング壁面
境界層と翼先端部からの逆流との干渉が生じるためと考えられる．これにより
図で測定点 B, Cと比較して測定点 Aではセル内にある翼間の大部分で逆流が存
在することがわかる． 
次に CTE に関しては，図のように測定点 A では Tp の進行に伴い徐々に移動
し，CLE で見られるような急なジャンプは現れない．一方測定点 C では CLE と
同様に急なジャンプが存在する．しかし詳細に観察すると，測定点 A,B,C いず
れにおいても CTE 近傍における影付領域は図中記号 [a]で示されるようになっ
ており，CLE の移動状況とは異なることが分かる．また，CLE の太実線の左右 
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図 3.3.1-1 RF1 断面上子午面速度 Vm の Tp の進行に伴う変化（ φ = 0.195）  
 
 
で速度が大きく異なるのに対し，CTE の太実線の左右ではそれほど大きな速度
差は存在しない．これらの違いは動翼と失速セルの相対的な運動により，CLE
では失速セルが動翼に突入するのに対し，CTE では失速セルが離れるために生
じると考えられる． 
その他の特徴として，失速セル内の Vm 分布から以下に述べる構造が明らかで
ある． (1) CLE 近傍で逆流は最も強く，CTE 側に進むにつれ徐々に弱くなる．
(2) 図中記号 [b]で示されるように，失速セル内において CLE が翼間をジャン
プした直後にやや強い順流域が存在する． (3) スパン内側に進むにつれ失速セ
ルの周方向サイズは小さくなる．この時 CTE の位置は測定点 A,B,C のいずれに
おいてもほぼ同じ翼にあるが，CLE の位置はスパン内側に進むにつれ CTE 側に
近づく．従って，セルのスパン方向への広がりは CLE 側で薄く，CTE 側で厚い
という様相を示す．  
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３．３．２ 動翼入口における子午面速度 Vmおよび周分速度 Vθのスパン方向分布 
図 3.3.2-1(a) , (b)にそれぞれ RF1 断面における Vm および Vθの分布を示す．い
ずれも上が Vm の，下が Vθの分布を示し，縦軸はスパン方向を，横軸は翼ピッ
チを示す．図中の等高線は Vm に関しては Vm=0 であり，Vθに関しては Vθ  =0.0
から 0.6 まで 0.2 刻みである．また図中の CLE および CTE は図 3.3.1-1 の測定
点 A における位置と同じである． 
図 3.3.2-1(a)は測定点 A における失速セルの周方向サイズが最大になった時
（ Tp=0.0）であり，Vm=0 の等高線が最もスパン内側に入ったところに横軸と平
行に破線を引いている．この破線のスパン方向深さは h/HI=0.87 である．この値
から失速セルのスパン方向厚さはスパンの 15%程度であり， Poensgen らの 2 セ
ルを含む流れ場，Inoue らのマルチセルを含むマイルドストール時の流れ場およ
び単一失速セルを含むディープストール時の流れ場における結果と比べると本
失速セルのスパン方向厚さは小さく，本送風機における失速セルは翼先端近傍
に限られていると言える．Vm 分布において，この破線の上側（ケーシング側）
に Vm>0 ではあるが影付である低速度領域が広がっており，Vθ分布と照らし合
わせるとこれらの領域も実質的には失速セルの一部であると言える． 
また，失速セルのスパン方向厚さは，前述のように CLE 側でスパン方向に薄
く CTE 側で厚い分布形状を示し，これは Vθ図中にある Vθ  =0.2 の等速度線の形
状にほぼ一致する．さらに Vm 分布より逆流は翼前縁近傍に集中して存在するこ
とがわかる．これは流れが翼負圧面上で生じるはく離によりブロックされ，翼
圧力面側より上流へと吹き出しているためである．一方 Vθ分布では，Vθの大き
な領域がケーシング近傍の翼負圧面から翼間中央部にかけて存在し，翼負圧面
で生じるはく離により流れが翼に付随して移動していることを示す． 
図 3.3.2-1 (b)は Tp=0.5（失速セルの周方向サイズが最小になった時）の場合
を 示 す ． こ の 場 合 も図 3.3.2-1 (a)と 同 じ く 失 速 セ ル の ス パ ン 方 向 厚 さ は
h/HI=0.87 であり，失速セルのスパン方向厚さは Tp に関係なくほぼ一定である
と言える．しかし，失速セルのスパン方向分布形状を見ると，図 3.3.2-1 (a)と
は異なり CLE 側で厚く CTE 側で薄くなるという傾向がみられる．  
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(b) Tp=0.5 
図3.3.2-1 旋回失速状況下におけるRF1断面上の子午面速度Vmおよび周分速度Vθのスパン方
向分布 
 
３．３．３ 動翼入口における子午面速度 Vmおよび周分速度 Vθの流れ方向分布 
図 3.3.3-1(a)に Tp=0.0 の場合の測定点 A における子午面速度 Vmおよび周分速
度 Vθの分布を示す．いずれも図の縦軸は動翼からの距離（RF1～ 3）を横軸は翼
ピッチを表す．CLE および CTE は図 3.3.1-1 と同じである． 
熱線トラバースラインが RF1～ 3 の 3 ラインと少ないため詳細な流れの解明
は困難であり，ここでは流れ場の概略の議論にとどめる．まず，Vm 分布より 
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(a)  等速度線分布 
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(b)  絶対速度ベクトル線図 
図 3.3.3-1 旋回失速状況下における流れ方向速度分布およびベクトル図(ス
パン方向位置 h/HI=0.91) 
 
CLE 付近に生じている逆流域は上流側の RF3 断面まで届いておりその影響は強
いが，CTE 付近の逆流域は RF1 断面付近に限られており動翼上流の流れ場に及
ぼす影響は小さい．また，セル中央部において生じる逆流域は RF3 断面に到達
しており，上流部までその影響を強く及ぼすことが分かる． 
次に Vθ分布を見ると，CLE，CTE 近傍および失速セル中央部のいずれにおい
ても，そこに存在する Vθ>0.6 の領域は RF2 断面に到達することはなく，また
Vθ>0.4 の領域は RF3 断面に到達することはない．従って，Vθ成分は上流に進む
につれ急速にその影響が弱まることが分かる．また，図中記号 [a]で示される CLE
近傍において順流（Vm>0）と逆流（Vm<0）の領域が並列して存在し，そこでは
急激な速度変化が生じていることが伺える． 
上記の流れ場を速度ベクトルで示すと図 3.3.3-1(b)のようになる．図より CLE
の右側の Clean Flow の領域では高流量域に類似した順流の正常速度分布を示す
が，CLE を境に失速セル内では逆流域が発生すると同時に大きな周方向成分を
持った不規則な速度分布となっていることがわかる． 
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これに対し，スパン方向内側になるにつれて，失速セルの影響が小さくなり，
h/HI<0.85 では全周に渡って正常な速度分布となる（図省略）．Inoue らによれば
マイルドストール時の失速セル内の速度分布を，翼面に足を持つ竜巻上渦に関
連づけている．図 3.3.3-1 の CLE 付近には，それと類似した渦構造がみられる
が，本実験では流れ方向測定点密度がやや粗いため，詳細な渦は確認できなか
った．  
 
３．３．４ 旋回失速セルを含む動翼入口流動場のまとめ 
高比速度斜流送風機の動翼入口において，旋回失速セルを含んだ非定常内部
流れの測定を行い，供試送風機に発生している旋回失速セルの動翼入口におけ
る構造，挙動を以下のように明らかにした． 
１． 供試斜流送風機においては，失速セルの前縁は翼間を一定速度で
移動していくのではなく，断続的にジャンプするように移動する．
一方セル後縁は，前縁に比べるとほぼ一定の速度で移動する． 
２． 本送風機の失速セルは翼先端部でその影響が最も強く現れる．失
速セルの周方向への広がりは全周の約 70%と大きな領域を占める
が，スパン方向厚さは翼スパンの約 15%と薄い． 
３． 失速セルが翼 1 ピッチを移動する間，セルの周方向サイズおよび
スパン方向厚さ分布が変動する． 
４． 失速セルに伴う逆流は，主として翼先端部近傍の翼圧力面側で生
じている． 
５． 失速セル内の周方向速度成分（回転方向）は，翼先端部近傍の翼
負圧面から翼間中央にかけての領域で高い値を示す． 
６． 失速セルによる逆流は軸方向弦長の 30%上流位置でも確認できる
が，周方向速度成分の大きな値を示す領域は翼から離れるにつれ
急速に弱まる． 
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３．４ 旋回失速セルを含む動翼出口流動場の解明 
３．４．１ 動翼出口における子午面速度 Vm分布の Tpの進行に伴う変化 
図 3.4.1-1にφ = 0.195における動翼後方 RR1断面上の Vm分布の Tpの進行に伴う変化を，図
3.4.1-2 に非失速域における Vmの分布を示す．各図は縦軸が半径方向を横軸が周方向を表し，
動翼回転方向は図中に示すΩの方向である．また，図中の値は得られた速度を動翼前縁先端部
の周速 Utで無次元化したものである．ここで図 3.4.1-1中の Tpは時間進行を意味し，Tp = 0.0
から Tp = 1.0でセルが動翼１ピッチを移動する時間に対応している． 
図 3.4.1-1の各グラフにおいて，流れ場は翼間に逆流が存在している領域とそうでない領域と
に大別することができる．この逆流が存在する領域が失速セルの影響を受けている部分であり，
この領域は Tp に伴いΩとは逆の方向に移動していく．以後，ここではセル進行方向入口のエ
ッジをセル前縁，反対側のエッジをセル後縁と呼ぶこととする． 
まず，セルの全体的な形状を動翼入口における結果（図 3.3.2-1）と比較する．セル領域，特
に逆流域の周方向への広がりは入口とほとんど同じであるが，半径方向への広がりは入口に比
べ大きくなっている．これは，翼負圧面（SS）上のはく離域が前縁近傍では翼先端部に限られ
ているのに対し，後縁近傍ではミッドスパンまで広がっていることを示している．また，強い
逆流の存在する位置が入口では翼先端部圧力面（PS）側に集中していたのに対し，後方ではむ
しろ翼 SS 側に近い領域に存在している．これは，入口では翼間通路内に流入できなかった流
れが翼 PS側より吹き出す形で逆流域を形成しているのに対し，後方では翼 SS上のはく離によ
って圧力が低下した領域に後方より流れが流入する形で逆流域が形成されているからである． 
 次に，逆流域にのみ着目し Tp に伴うセルの移動を追っていくと，セル前縁と後縁で移動の
仕方が異なっていることが確認できる．Tp = 0.0～0.4では，逆流域はセル前縁後縁ともにほと
んど移動をしていない．Tp = 0.4～0.6でセル後縁が大きく移動し，このときセルの周方向サイ
ズが最小となる．Tp = 0.6～0.8でセル前縁が大きく移動する．このことは，セルが周方向のサ
イズを変化させながら，全体としては一定の速度で移動していることを意味している． 
 また，セル外で見られる比較的速度の低い領域は，図 3.4.1-2のφ = 0.280やφ = 0.345で見ら
れるものと同様で，翼先端漏れ渦による影響を表している．なお，φ = 0.210（非失速）では逆
流が存在しているが，これは翼の失速によるものではなく，翼先端漏れ渦が翼間通路内でブレ
ークダウンした結果形成されたものと考えられる．旋回失速域のセル外における Vm分布を見
ると，ハブ近傍で翼 PS 側に比較的速度の大きな領域が存在するのに対し，非失速域，高流量
域ではハブ近傍の翼 SS 側に速度の大きな領域が存在し，失速セルの影響は動翼下流流れ場全
体に及んでいることがわかる． 
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図 3.4.1-1 旋回失速状況下における動翼出口子午面速度 Vm分布の Tp の進行に伴う変化 
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図 3.4.1-2 非失速状況下における動翼出口子午面速度 Vm分布 
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３．４．２ 動翼出口における周分速度 Vθ分布の Tpの進行に伴う変化 
図3.4.2-1にφ = 0.195における動翼後方RR1断面上のVθ分布のTpの進行に伴う変化を示す．
縦軸・横軸・動翼回転方向および図中の値については図 3.4.1-1と同じである． 
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図 3.4.2-1 旋回失速状況下における動翼出口周分速度 Vθ分布の Tp の進行に伴う変化 
 
動翼前方における測定結果と比較すると，Vm と同様にセル領域の半径方向への広がりは前
方に比べ拡大している．Vm の場合とは異なる点は，Vθの大きな領域が動翼前方後方ともに翼
SS側に存在するという点である．これは翼 SS上ではく離した流れが翼の回転に付随して移動
していることを示している．また，Vθの最大値が得られるのは，動翼前方ではセルの中央部で
あったのに対し，後方ではセル後縁部であることがわかった． 
高流量における結果と比較すると，旋回失速域では全体的に Vθが大きくなっている．セル外
の領域における Vθの分布は Vmと比べると比較的高流量域における Vθの分布に類似している． 
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３．４．３ 動翼出口におけるスパン方向速度 Vn分布の Tpの進行に伴う変化 
図 3.4.3-1 にφ = 0.195 における動翼後方 RR1 断面上の Vn分布の Tp の進行に伴う変化を，図
3.4.3-2 に非失速流れ域における Vr の分布を示す．縦軸・横軸・動翼回転方向および図中の値
については図 3.4.1-1 と同じである．ここで，Vnの値を見る際に，熱線プローブが動翼後縁と
平行にトラバースされているため，それぞれの速度成分の座標系は図 3.4.3-3に示すようになり，
Vn = 0.0という値はハブ面にほぼ平行な流れを意味するということに注意しなければならない． 
 図 3.4.3-2の非失速域における測定結果と比較するとその違いは明白であり，旋回失速域では
全体的に半径方向外向きの強い流れが生じていることがわかる．特に翼 SS近傍で Vnの値が大
きくなっているが，これは翼 SS 上のはく離した流れが遠心力によって半径方向外側へと運ば
れている様子を示している． 
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図 3.4.3-1 旋回失速状況下における動翼出口スパン方向速度 Vn分布の Tp の進行に伴う変化 
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図 3.4.3-2 非失速状況下における動翼出口スパン方向速度 Vn分布 
 
３．４．４ 動翼出口における子午面速度 Vmの流れ方向分布 
図 3.4.4-1にφ = 0.195における計測トラバースライン RR1, RR2, RR3断面上のVm分布の変化
を示す．Tpはいずれも 0.0の場合である．縦軸・横軸・動翼回転方向および図中の値について
は図 3.4.1-1と同じである． 
図 3.4.4-1より動翼からの距離が離れると急激に逆流域が縮小する様子がうかがえる．しかし，
低速度領域としてみるとその広がりにそれほど大きな変化は見られない．一方 RR1断面に見ら
れる高速度領域は徐々に小さくなっており，全体として流れ場が一様化されていることがわか
る．Vθ分布に関しては Vm分布ほど急激な速度変化は見られず，全体的に徐々に速度が減少し
ていることがわかった． 
0.0 0.0
0.1 0.1
0.1 0.1 0.1
0.1
0.2 0.2
0.20.1
0.2
0.2
0.2
0.2
0.05
0.0
0.05 0.05 0.05
0.05
0.05
0.05 0.2
0.15
0.150.15
0.150.150.15
0.150.15 0.15 0.15
0.15
0.25
0.25 0.25
0.25
0.25
0.0
0.1 0.10.1 0.1
0.1
0.1
0.1 0.15
0.150.150.15
0.15
0.15
0.15
0.15
0.2
0.2 0.2 0.2 0.2 0.2
0.2
0.2 0.2
0.05 0.05 0.05
0.25
0.25
0.25 0.25 0.25 0.25
θ
U ti
p
hu
bti
p
hu
bti
p
hu
b
RR
  1
RR
  2
RR
  3
0.0
0.0 0.0
0.0 0.0 0.1
0.10.10.10.1
0.10.10.1
0.2
0.2 0.2
0.2
0.20.2
0.1
A B C
 
図 3.4.4-1 旋回失速状況下における動翼出口子午面速度 Vmの 3 計測断面（RR1,2,3）上にお
ける分布（Tp=0.0） 
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(a) 子午面 A       (b) 子午面 B      (c) 子午面 C 
図 3.4.5-1 旋回失速状況下における動翼出口子午面断面上ベクトル図（Tp=0.0） 
 
３．４．５ 動翼出口における子午面断面上のフロウパターン 
図3.4.5-1に旋回失速域（φ = 0.195）における子午面断面上のVm-Vnベクトルおよびそれを元に
描いたフロウパターンの概略を示す．図に示される子午面断面は図3.4.4-1中のラインA, B, C 
に対応しており，図(a)はセル外の流れ場を，図(b)はセル内で逆流が強く現れている流れ場を，
そして図(c)はセル内で逆流が観察されなかった流れ場を切り出している．また図中の色はVθ
の値の大小を示し，Vθが大きい場合が赤で，小さい場合が青で示されている． 
全体として，ハブ近傍ではいずれの場合も比較的スムースに下流へと流れていることがわか
る．図(a)では，ハブ近傍に比べケーシング近傍でVn 外向きの成分がやや強くなっているが，
流れとしてはスムースである．これに対し図(b)では，図中に示すフロウパターンのように，ス
パン中央部より外側において，ベクトルはすべての測定ライン上でケーシングの方向を向き，
RR1 断面からRR3 断面にわたる大きな逆流構造を確認できる．また，動翼後縁に最も近いRR1 
断面のケーシング近傍でVθが赤色を呈しており，ここで周方向速度成分が大きくなっている．
一方図(c)では，スパン中央より外側でVn 成分が大きくなっているがベクトル的には図(a)に類
似している．セル外の速度分布と大きく異なる点はVθの分布にあり，セル外ではミッドスパン
より外側でVθが小さくなっているのに対し，セル内ではミッドスパン近傍でVθが小さくなる． 
 
３．４．６ 旋回失速セルを含む動翼出口流動場のまとめ 
高比速度斜流送風機の動翼出口において，旋回失速セルを含んだ非定常内部
流れの測定を行い，供試送風機に発生している旋回失速セルの動翼出口におけ
る構造，挙動を以下のように明らかにした．  
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１． 動翼入口流れ場における旋回失速セルの分布と比較すると，失速
セル領域の周方向分布はほぼ同じであるが，半径方向分布は大き
くなる． 
２． 失速セル領域内に存在する強い逆流域は，動翼出口部においては
翼負圧面近傍に存在する． 
３． 動翼入口と同様に，動翼出口においても失速セルが翼 1 ピッチを
移動する間，セルの周方向サイズが変動する．しかし，半径方向
分布はどの Tp においてもほぼ同じとなる． 
４． 失速セル領域外においても，失速セルの影響は強く表れる． 
５． 周方向速度成分は失速セル後縁近傍で大きな値を示す． 
６． 動翼出口流れ場は全体的に外向き流れとなる．特に失速セル領域
内の翼負圧面近傍に強い半径外向き流れ領域が存在する． 
７． 動翼出口に存在する逆流域は下流に進むに従い急速に縮小する． 
８． 失速セル領域内においても逆流を伴わない領域が存在するが，こ
このフロウパターンは失速セル領域外におけるフロウパターンと
は異なり，半径方向外向き流れが強く表れる． 
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第４章 高比速度斜流送風機の旋回失速流れの制御 
 
４．１ はじめに 
斜流送風機の性能向上を目的として，エアセパレータを用いた不安定特性の改善，動翼先端
漏れ流れの制御，および供試斜流送風機よりやや負荷の高い中負荷斜流送風機に関する研究を
行った．本章ではこれらの研究における非定常内部流れ計測の結果を報告し，それぞれの内部
流れ場の解明を試みる． 
 
４．２ エアセパレータを用いた高比速度斜流送風機の性能改善 
４．２．１ 目的 
 斜流送風機は，軸流式に比べ低騒音で作動範囲が広く，遠心式に比べ高効率が期待できると
いった特徴を有する．しかし，高比速度の斜流送風機では低流量域で軸流式に類似した右上が
りの不安定特性を示す．送風機をより幅広い流量で使用するためには，この右上がり不安定特
性を改善することが重要であり，同様の研究が軸流式および遠心式で多く行われてきている．
性能改善の手法としてはエアインジェクションなどにより動的に流れをコントロールしよう
とするアクティブコントロールとケーシングトリートメントやエアセパレータなどを設置す
ることで静的に流れをコントロールするパッシブコントロールとがある．アクティブコントロ
ールに関する研究としては単段軸流圧縮機にエアインジェクションを用いたWangら(2002)（61，
62）や Skoch(2003)（65）の研究があり，また，遠心送風機の半径羽根無しディフューザにおいて
同様にエアインジェクションを用いた研究も報告されている．パッシブコントロールに関する
研究としては，斜流送風機にエアセパレータを用いた Strazisarらの研究(2004)（67），軸流ファン
のケーシングを加工した西岡らの研究(2004)（68），および遠心ブロワーのケーシングを加工した
Ishidaらの研究(2005)（69）もある．また，これら流れのコントロールをより有効に行うため失速
発生過程に関する研究も行われてきている（Dayら(60)，1999； Inoueら(116)，2002）．本研究で
は，斜流送風機の作動領域をさらに拡大することを主たる目的としてエアセパレータを用いた
不安定特性の改善するための研究を行った． 
 
４．２．２ 実験装置および方法 
 図 4.2.2-1にエアセパレータを用いた斜流送風機のテストセクションの子午面概略図を示す．
図中SRで示される部分がエアセパレータ（本研究ではセパレータリングSeparator Ringと呼ぶ）
である．SRには環状流路内に流れを整えるためのフィンが 25枚挿入されており，フィンによ 
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図 4.2.2-1 SR 付ケーシング試験装置のテストセクション子午面断面概略図 
 
 
って区切られた流路の大きさは，周方向への幅約 40mm，半径方向への高さ 10mm，流れ方向
への長さは 100mmである．また，SRの下流側端と動翼の前縁先端部との隙間を Gap（以下 G
と略す）と呼び，実験においてはこの間隔をほぼすき間のない G=0mmと比較的すき間の大き
い G=10mmとに設定しそれぞれで内部流動計測を行った．なお，G=0mmにおいても図中に End 
Point と示す点と SR の下流側端との間にすき間があるため，翼先端近傍で発生する逆流は SR
内へと導かれる．  
 内部流動計測は，図中に RF および RR と示される計測位置で熱線をスパン方向にトラバー
スして行った．スパン方向計側点は RFにおいては A～Lまで 12点，RRにおいては A～Iまで
9点である．使用した熱線プローブは 45°傾斜型であり，これをプローブ軸周りに 36°刻みで
11回，計 360°回転させその各々の方向で計測を行った．得られたデータを周期的多点抽出法
に基づくデータ処理手法により処理することで流れ場の 3方向速度成分を算出する． 
 さらに G=10mmの場合において，SRを有しない高比速度斜流送風機に発生する旋回失速に
類似した周期変動流れが発生したため，二重位相固定法を用いてこの変動流れ場の解明を行っ
た． 
 
４．２．３ 送風機性能試験結果 
 図 4.2.3-1に，SRを有しない（図中 Solidと表記）場合と SRを有し G=0mmおよび G=10mm
の場合(with SR: G=0mm, with SR: G=10mm)の供試斜流送風機における性能試験結果を示す．図
は縦軸が全圧効率η，全圧上昇係数ψ，軸動力係数τであり，横軸は流量係数φである．図中の 
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図 4.2.3-1 供試斜流送風機性能曲線 
 
DPは Solidの場合の送風機設計点（Design Point）を意味する． 
 図より，流量を DPから徐々に絞っていくと，Solidの場合φ = 0.2近傍において全圧係数が急
激に降下する，いわゆる送風機の右上がり不安定特性が観察される（図中網掛け領域）が，SR
付 G=10mmの場合はこの降下が小さくなる，また G=0mmにおいては右上がり不安定領域が全
く観察されないことが明らかである．Solid の場合に見られるこの不安定特性は動翼の失速に
起因することが広く知られており，軸流式と同様に斜流式においてもこの失速は翼前縁先端部
より発生する．この逆流によって動翼へ流入する流れの有効流入断面積は減少する．SR を用
いることで不安定特性が改善されたのは，この失速初生における翼先端部の逆流が SR 内へと
導かれ，有効流入断面積の減少が全く生じなかったためである．ただ，G=10mmとすき間が大
きくなると逆流が SR へと有効に導かれず翼先端近傍に滞留する．しかし，この逆流が滞留す
る位置が Solidの場合と比べより半径外側の位置になったので，有効流入断面積の減少は Solid
の場合に比べ小さく，全圧係数の落ち込みが小さくなったと考えられる．なお，G=10mmの場
合の右上がり不安定領域において熱線流速計の出力を FFT 解析した結果，Solid の場合に発生
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する旋回失速に類似した周波数で流れ場に周期変動が生じていることが確認された． 
 一方，設計流量を含む高流量域においては，Solidの場合に比べると約 3%程効率が低下する．
これは，SR を通過して動翼へ流入する流れと主流とが翼前縁先端近傍において混合するため
損失が発生し全圧上昇の値が小さくためと考えられる．また Solid の場合低流量域では軸動力
が低下するが SR を用いると大きな低下は観察されず，低流量域から高流量域に掛けてほぼ一
定の動力で送風機が作動することも分かる． 
 本研究では，Solidの場合に明確な旋回失速が発生していたφ = 0.195の流量において，熱線
流速計による内部流動計測を行った． 
 
４．２．４ SR付 G=0mmの場合の動翼入口流動場 
 図 4.2.4-1にφ = 0.195における SR付 G=0mmの場合の，計測トラバースライン RF断面上の
3方向速度成分の分布を示す．図 4.2.4-1(a)は子午面速度，図(b)は周分速度，図(c)はスパン方向
速度成分の分布を示し，各々の速度は動翼先端周速 Utを用いて無次元化している．図の縦軸は
スパン方向を，横軸は周方向を表し，各々入口羽根高さ HI及び翼ピッチ tで無次元化した．供
試羽根車は 6枚羽根であり，図の横軸は動翼一回転に対応している．  
 図 4.2.4-1の計測流量はφ = 0.195であり，Solidの場合ここでは旋回失速が発生しているため
流れ場の様子は失速セルにより各翼間において不均一な分布を示すことが第 3章の結果より明
らかにされている．しかし，図 4.2.4-1においては各翼間における速度分布はほぼ同一であり，
翼の移動による周期変動のみが観察される．このような流れ場は Solid の場合非失速流量で観
察される物であり，比較として図 4.2.4-2に Solidの場合の非失速流量における子午面速度成分
の分布を示す．図の見方は図 4.2.4-1と同じであり，図(a)は失速点近傍流量であるφ = 0.210，図
(b)は最高効率点近傍であるφ = 0.280，図(c)は設計点であるφ = 0.345の結果を示している． 
 図 4.2.4-1(a)を図 4.2.4-2と比較すると，SR付の場合翼先端近傍圧力面側において部分的な逆
流が生じているが，これを除くと各翼間内の流れは図 4.2.4-2とほぼ類似しており，有効流路断
面積の減少が生じていないことが確認できる．図 4.2.4-1(b)では，図(a)において逆流が生じて
いた領域で，部分的に周分速度が高くなっているが，ここを除くとその分布はほぼ翼スパンに
平行な整った流れ場になっている．また，図 4.2.4-1(c)におけるスパン方向速度成分の分布も，
逆流域を除くと非失速流れ状態に類似した傾向を示した．逆流域においては生じた逆流が SR
へと導かれているため，スパン方向速度成分は正の値をとることが確認できる． 
 以上より，SR付 G=0mmの場合翼先端近傍に発生する逆流は効果的に SR内へと導かれ，翼
前縁前方領域に滞留しないため，流れ場は Solidの場合の非失速流れ状態に類似した物となる 
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(b) 周分速度成分分布 
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(c) スパン方向速度成分分布 
 
 
図 4.2.4-1 SR 付 G=0mm の場合の計測トラバース位置 RF における 3方向速度成分分布 
（ φ = 0.195） 
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(c) φ = 0.280 
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(c)  φ = 0.345 
 
図4.2.4-2 Solidの場合の計測トラバース位置RFにおける非失速流れ状態での子午面速度成
分分布 
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ことが，内部流動計測の結果より明らかにされた． 
 
４．２．５ SR付 G=10mmの場合の動翼入口流動場 
 図 4.2.5-1にφ = 0.195における SR付G=10mmの計測トラバースライン RF断面上の子午面速
度分布を示す．この場合，旋回失速に類似した周期変動が予備試験により観察されていたため，
Solicの旋回失速流れ場計測と同様に二重位相固定法を用いて計測・データ処理を行った．図の
Tpは動翼に対する旋回失速セルの相対的な位置を示す指標であり，この図では Tp=0.0～1.0で
失速セルが翼 1 ピッチを移動する．図の縦軸および横軸は図 4.2.3-1 と同じであるが，SR 付
G=10mmの場合，翼先端の上方に相当する位置（h/HI>1.0）における計測が可能であったため，
ここにおいても計測を行った．また，比較のため図 4.2.5-2に Solidの場合の旋回失速セルを含
む流れ場（Tp=0.0）における動翼入口子午面速度分布を示す． 
 図 4.2.5-1 において，翼先端上方（h/HI>1.0）に強い逆流領域が存在することが確認できる．
この逆流の分布は，各翼間で同一ではなく特定の翼間において強くかつ半径方向に大きくなっ
ている．例えば Tp=0.0 の場合，翼 1 から翼 5 の間では強い逆流が発生しており，かつその半
径方向への広がりは動翼先端下方領域まで拡大しているのに対し，翼 5から翼 6にかけての領
域では逆流はそれほど強くなく，かつ半径方向への広がりは動翼先端上方領域のみにとどまっ
ている．このような分布は図4.2.5-2のSolidの場合に見られる物と類似しており，SR付G=10mm
の場合，Solid の場合と同様に旋回失速が発生していることが確認できた．この逆流は，Solid
の場合と比べより強く表れているが，これは Solidと SR付ではケーシングの形状が少し異なる
ことに起因するものと思われる．すなわち Solidの場合，図 4.2.2-1中に End Pointとして示さ
れる部分が動翼前縁先端部にほぼ一致しているため，翼前縁先端近傍に発生した逆流は翼前縁
部のみから上流側へと流出するのに対し，SR付の場合 End Pointと動翼前縁先端部との間にす
き間があるため，逆流は主に翼先端部から半径外向きに流出すると考えられる． 
 以上，前節の結果（G=0mm の場合）を合わせて動翼前縁先端部近傍の流れを模式化した図
を図 4.2.5-3に示す．図(a)に示すように，Solidの場合翼先端で生じた逆流は動翼の前縁部より
上流側へと吹き戻す．これに対し，SR 付 G=0mm の場合図(b)に示すように，翼先端部より吹
き戻す逆流は完全に SR 内へと導かれ，翼前縁からは逆流の一部のみが主流行きへと吹き戻し
ている．しかし，SR 付でも G=10mm の場合翼先端から吹き出した逆流は SR 内へと有効に導
かれないため SR手前で翼前縁より吹き戻した逆流と混合しこの領域に滞留する．SR付ケーシ
ングの場合，この滞留域は SRとケーシングの End Pointとの間に出来た空間に存在するため，
Solidの場合に比べより半径外側の位置となる． 
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図 4.2.5-1 SR 付 G=10mm の場合の計測トラバース位置 RF における子午面速度成分分布の Tp
の進行に伴う変化（φ = 0.195） 
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図 4.2.5-2 Solid の場合の計測トラバース位置 RF における Tp=0.0 での子午面速度成分分布
（φ = 0.195） 
 
４．２．６ SR付 G=0mmの場合の動翼出口流動場 
 図 4.2.6-1にφ = 0.195における SR付 G=0mmの場合の，計測トラバースライン RR断面上の
3方向速度成分分布を示す．図 4.2.6-1(a)は子午面速度，図(b)は周分速度，図(c)はスパン方向速
度成分の分布を示し，各々の速度は動翼先端周速 Utを用いて無次元化している．図の縦軸は 
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(a) Solid         (b) with SR: G=0mm      (c) with SR: G=10mm 
図 4.2.5-3 動翼入口先端部のフロウパターンモデル（φ = 0.195） 
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(a) 子午面速度成分分布 
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(b) 周分速度成分分布 
 
0.
0
0.
0
0.
0
0.
0
0.
0
0.
0h/
H
O
n t
 
0.15
0.00
-0.15
 
(c) スパン方向速度成分分布 
図 4.2.6-1 SR 付 G=0mm の場合の計測トラバース位置 RR における 3方向速度成分の分布 
（φ = 0.195） 
 
スパン方向を，横軸は周方向を表し，各々出口羽根高さ HO及び翼ピッチ t で無次元化した．
供試羽根車は 6枚羽根であり，図の横軸は動翼一回転に対応している． 
 図 4.2.6-1(a)には各翼間内の翼先端近傍に低速度領域が存在し，これに対応する領域で周分速
度が高くなっていることが図 4.2.6-1(b)の分布より確認できる．また，図 4.2.6-1(c)を見ると，
各翼間の翼先端部近傍翼圧力側近くでスパン方向速度が正となる領域が存在するが，ここは上
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記子午面速度が遅く，周分速度が高い領域の右側端に対応していることが分かる．一方，動領
域の左側端では逆にスパン方向速度成分が負となっており，ここに翼先端漏れ渦が存在するこ
とが考えられる．旋回失速が発生している場合，失速セル領域内においては翼先端漏れ渦が存
在しないことは第 3章において既に示しており，翼先端漏れ渦が存在することは，各翼の圧力
面と負圧面との間に漏れ流れを生じさせるのに十分な圧力差が存在する，すなわち，翼が正常
に機能しているということを示している． 
 以上，動翼入口出口流れ場を計測し実験的に解析した結果，SR を用いることで極めて効果
的に旋回失速の発生を抑制し，送風機の性能を向上させることが出来ることが示された． 
 
４．２．７ SR付 G=10mmの場合の動翼出口流動場 
 図 4.2.7-1にφ = 0.195における SR付 G=10mmの場合の，計測トラバースライン RR断面上に
おける子午面速度分布の Tpの進行に伴う変化を示す．図の見方は上記図 4.2.6-1と同じである．
比較参考のため，Solidの場合のφ = 0.195における同一計測断面上の子午面速度分布を図 4.2.7-2
に示す．この時の Tpは 0.0である． 
 動翼入口における結果と同様に，動翼出口においても旋回失速による影響を明確に確認でき
る．すなわち，Tp=0.0の場合翼 1～翼 5にかけての翼間に逆流を伴う低速度領域が存在し，こ
の一連の領域が Tpの進行に伴い図の左から右へと，動翼回転方向とは逆方向に移動していく． 
 Solid の場合と比較すると，全体的な傾向はほぼ同じであるが，異なる点も存在する．その
一つは逆流域の広がりおよび逆流の強さであり，Solid の場合失速セルに含まれる翼間のほと
んどで強い逆流が存在しているのに対し，SR付 G=10mmの場合逆流が存在するのは失速セル
領域の一部に限定されており，逆流の強さも Solid の場合に比べ弱くなっている．これは，入
口部における失速セルの影響が Solidの場合より SR付 G=10mmの場合の方が弱くなっている
ことに対応し，わずかではあるが SRの効果が現れたことを示している． 
 以上より，SRを用いても Gを大きくするとその効果を十分に発揮することが出来ず，Solid
の場合に類似した旋回失速セルが発生することが確認された．しかし，Solid の場合に比べる
と発生している失速セルが流れ場に及ぼす影響は小さく，結果として性能曲線における右上が
り領域の縮小につながったものと考えられる． 
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図 4.2.7-1 SR 付 G=10mm の場合の計測トラバース位置 RR における子午面速度成分分布の Tp
の進行に伴う変化（φ = 0.195） 
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図 4.2.7-2 Solid の場合の計測トラバース位置 RF における Tp=0.0 での子午面速度成分分布
（φ = 0.195） 
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４．２．８ 結論 
 エアセパレータを用いて高比速度斜流送風機の右上がり不安定特性の改善を試み，内部流動
計測によってその効果を明らかにするための実験を行い，以下の結論を得た． 
１． エアセパレータを動翼前縁先端部に極めて近い位置に設置（G=0mm）すること
で，ほぼ完全に右上がり不安定特性を抑制することが出来た．また，この場合
の設計流量における効率低下は約 3%であり，この種の不安定特性改善策では比
較的良い結果を得た． 
２． 上記１）の設定において，動翼入口および出口流れ場は従来の送風機における
非失速流れ場に類似しており，翼通過に伴う周期的な変動以外の変動は存在し
ない． 
３． エアセパレータと動翼前縁先端部との間にすき間を設けた場合（G=10mm），性
能曲線上に従来の送風機吐同様の右上がり不安定特性が存在する．しかし，全
圧の落ち込みは従来の送風機に比べ小さい． 
４． 上記３）の設定において，従来の送風機吐同様に旋回失速セルが存在する．内
部流動計測より，旋回失速セルが動翼入口および出口流れ場に及ぼす影響は従
来の送風機の場合に比べ小さく，エアセパレータによる性能改善のための効果
がわずかではあるが存在することが確認できた． 
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４．３ 動翼先端漏れ流れの制御 
4．3．1 目的 
 ターボ機械において、動翼先端すき間から生じる漏れ流れおよびそれが巻き上がって形成さ
れる漏れ渦が、段性能に悪影響を及ぼすことはよく知られており、翼先端漏れ渦に関しては多
くの研究がなされてきている。また近年、低流量域において漏れ渦が動翼内部で崩壊する漏れ
渦のブレークダウン現象が明らかにされ、動翼の失速初生と関連づけた研究が行われている。
しかし、これらの研究は多くは、軸流式あるいは遠心式のターボ機械に関するものであり、斜
流式に関してはあまり行われていない。 
本研究では、高比速度斜流送風機において、翼先端すき間が送風機段性能や非定常内部流動
に及ぼす影響を調べるため、すき間を極めて小さく（ほぼゼロと）して実験を行った 
 
４．３．２ 実験装置および方法 
図 4.3.2-1に本実験で用いた斜流送風機の子午面断面における概略を示す。本斜流送風機は比
速度が 1620と比較的高い高比速度型であり、設計点における全圧係数が 0.250と比較的低い低
負荷型であることが特徴である。送風機および動翼、静翼の主たる設計仕様は表 4.3.2-1に示す。 
本実験では、翼先端すき間（TC）をほぼゼロとし（以下、この状態を TC=0.0mm と表記す
る）、ケーシング壁面上圧力分布、動翼入口および出口での三次元速度分布の測定を行った。
測定点は図 4.3.2-1中に示される。翼先端すき間をゼロに近づけるために、動翼先端部に薄いプ
ラスチックフィルムを貼り付けている。 
ケーシング壁面圧測定は、高速応答圧力センサ（応答周波数 80kHz，レンジ 14kPa）を用い
て行った。本センサを取圧孔径 0.5mmのセンサホルダに取り付け、ケーシング壁面に設置した。
この状態においても、応答周波数が 4kHz を保持していることが確認されている。また、速度
測定には 45°傾斜型熱線プローブを使用した。 
 測定は、非失速流れ場と旋回失速流れ場において行われ、いずれの測定においてもサンプリ
ング周波数は 20kHzである。非失速流れ場の測定データは動翼位相を用いた位相固定平均法に
より処理され、旋回失速流れ場のデータは、動翼位相と失速セル位相の両方を用いた二重位相
固定平均法（10）～（13）により処理された。熱線データは周期的多点抽出法と組み合わせて処理
され、流れ場の三方向速度成分 Vm，Vθ，Vnが求められる。 
壁面静圧および各方向速度は動翼前縁先端部における周速 Utおよびこれに基づく動圧 Pdを
用いて無次元係数化され、それぞれ CPs，CVm，CVθ，CVnとして記される。 
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図 4.3.2-1 供試斜流送風機のテストセクション子午面断面概略図 
 
表 4.3.2-1 供試斜流送風機，供試動翼および静翼の諸元 
    供試斜流送風機         動翼&静翼 
Total pressure
coefficient
Flow rate
coefficient
Specific speed
Angle of casing
Angle of hub
Tip-to-Hub ratio
(at stator part)
Rotor Stator
NACA 65
6
0.88
0.79
Free
Vortex
Circular-
arc
11
1.30
0.67
Free
Vortex
Blade
section
Number of
Mean solidity
Mean aspect
ratio
Vortex design
ψ  = 0.250
φ  = 0.345
ns = 1620
20 deg
40 deg
0.6
blade
 
 
４．３．３ 送風機性能試験結果 
 図 4.3.3-1 に、TC=0.5mm の場合と TC=0.0mm の場合の送風機特性試験結果を示す。図の縦
軸は全圧効率η，全圧係数ψ，軸動力係数τであり、横軸は流量係数φである。 
全圧係数を比較すると、ほぼ全域に渡って TC=0.0mmの値が TC=0.5mmの場合の値を上回っ
ており、TC を小さくすることで翼先端部における漏れが抑制され、送風機の圧力上昇性能が
向上することが確認された。しかしながら、全圧効率を比較すると TC=0.0mmの方が低い。 
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図 4.3.3-1 供試斜流送風機性能試験結果 
 
これは、動翼先端部に取り付けられたプラスチックフィルムがケーシングと擦れあっている部
分が存在したため、TC=0.0mmにおける軸動力係数が高くなったためである。 
 また、TC=0.0mmにおいてもφ = 0.200近傍に右上がりの不安定特性が存在する。動翼入口部
における熱線出力を FFT解析することにより、この領域で旋回失速が発生していることが確認
された。このときの、失速セルの個数およびセルの伝ぱ速度は TC=0.5mmの場合とほぼ同じで
あることが確かめられた。 
 今回の測定は、旋回失速流量であるφ = 0.195と非失速流量であるφ = 0.280およびφ = 0.345
において行った。 
 
４．３．４ 漏れ流れの制御が高流量流動場に及ぼす影響 
 図 4.3.4-1に、設計流量（φ = 0.345）におけるケーシング壁面上の圧力分布を示す。図 4.3.4-1(a)
は TC=0.0mmにおける結果を、図 4.3.4-1(b)は TC=0.5mmにおける結果を、そして図 4.3.4-1(c)
は TC=3.0mmにおける結果を示している。いずれも図の縦軸は子午面方向を示し、横軸は翼ピ
ッチを示す。図中の LE および TE はそれぞれ翼前縁および後縁を意味し、動翼回転方向は図
中に示される。また、等高線の色が圧力係数 CPsの値を示し、そのレジェンドを図中に示す。 
 翼先端すき間がある（TC=0.5mmおよび TC=3.0mmの）場合、翼間通路内に圧力の谷が生じ
ている様子が明らかである。この圧力の谷は翼先端漏れ渦の軌跡を示し、翼間通路を動翼回転 
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(a)  TC = 0.0mm 
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(b)  TC = 0.5mm 
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(c)  TC = 3.0mm 
図 4.3.4-1 φ = 0.345 での各翼先端すき間におけるケーシング壁面圧分布 
方向とは逆向きに斜めに横切りながら下流へと伸びていく。一方、TC=0.0mmの場合、翼間通
路内に漏れ渦の軌跡を示す圧力の谷は観察されず、漏れ流れが制御されていることがわかる。 
 このときの動翼下流流れ場における様子を次に図 4.3.4-2および図 4.3.4-3に示す。これらは、
動翼下流 5mm断面における子午面速度係数CVmの分布を示しており、図 4.3.4-2はTC=0.5mm、
図 4.3.4-3は TC=0.0mmにおける結果である。図 4.3.4-2は上から順にφ = 0.210（失速点近傍）、
φ = 0.280（最高効率点近傍）およびφ = 0.345（設計点）の流れ場を示す。図 4.3.4-3は上がφ = 0.280、
下がφ = 0.345の流れ場を示す。いずれの図も縦軸はスパン方向距離をスパン高さで無次元化し
た値を、横軸は周方向距離を翼ピッチで無次元化した値を示し、図中等高線の色は右端のレジ
ェンドによって定義される。 
 いずれの図においても、翼ウェークを示す周期的な低速度領域が、チップからハブにかけて 
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図 4.3.4-2 TC=0.5mm の場合の動翼出口における子午面速度成分の分布 
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図 4.3.4-3 TC=0.0mm の場合の動翼出口における子午面速度成分の分布 
 
縦に伸びている様子が明らかである。TC = 0.5mmの場合にはチップ近傍において、いずれの
流量においても翼先端漏れ流れあるいは漏れ流れによって誘起された漏れ渦による低速度領
域が、各翼間内の特定の位置に、周期的な形で現れる。ここでは流量が大きくなるに従い、漏
れ渦が流れ場に及ぼす影響が相対的に小さくなっていく様子が明らかである。一方、TC = 
0.0mmにおいても、φ = 0.280ではチップ付近に低速度領域がみられるが、その分布が特定の位
置に集中しておらず周期的のものではないことより、これは漏れ渦ではなく壁面境界層の変動
をとらえたものと考えられる。 
 以上のように，供試斜流送風機では翼先端漏れ流れをほぼ完全に抑制することが出来たこと
を確認した．しかしながら供試斜流送風機では，低流量域においては翼先端すき間がある場合
と同様の旋回失速が発生する．従来の研究によれば，旋回失速発生は動翼先端漏れ渦のブレー
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クダウンが大きな影響を及ぼしているとされているが，供試斜流送風機の場合，翼先端漏れ渦
以外の要因によって旋回失速が発生したと考えられる． 
 
４．３．５ 漏れ流れの制御が旋回失速流動場に及ぼす影響 
 図 4.3.5-1に、旋回失速域（φ = 0.195）におけるケーシング壁面上圧力分布の Tpの進行に伴
う変化を示す。Tpとは、動翼に対する失速セルの相対的な位置関係を示す指標であり、Tp=0.0
～1.0は、失速セルが動翼１ピッチを移動する時間に対応している。図は縦軸が子午面方向を、
横軸が翼ピッチを示し、動翼回転方向は図中に示される。等高線の色は CPsの値を示し、その
レジェンドは図の右端に示される。また図中における影付の領域は CPs<0.0 の領域である。ま
た、比較のため TC=0.5mm の場合の旋回失速域での Tp=0.0 におけるケーシング壁面上圧力分
布を図 4.3.5-2に示す。 
 図 4.3.5-1における流れ場は、翼負圧面側前縁近傍部で十分に圧力が低下している領域をと、
それほど圧力が低下していない領域とに大別できる。過去に行った TC=0.5mmでの実験結果か
ら、この後者の領域が失速セルに対応することがわかっている。 
図 4.3.5-1および図 4.3.5-2において、失速セル内では翼前縁近傍の負圧面側において圧力が低
下せず、流れがブロックされている様子がうかがえる。従って、TC を有する場合に生じる漏
れ流れおよび漏れ渦による影響、すなわち圧力の谷が図 4.3.5-2の失速セル領域における翼間通
路内ではみられなくなる。一方、TC=0.0mm（図 4.3.5-1）の場合であっても、失速セル外にお
いては翼間通路内で圧力等高線にひずみがみられる。これは失速セルによってブロックされた
流れが失速セル外の領域における流れを増速させ、翼先端部に加わる負荷が増大したため、本
実験で使用した薄いプラスチックフィルムがたわんだことが原因と考えられる． 
 Tp の進行に伴い、失速セルは図中を左から右へと動翼回転方向とは逆方向に移動していく
様子が明らかである。この際、失速セルの前縁（セル右側端）にある翼では、前縁近傍翼負圧
面上の圧力が徐々に上昇しており、一方セルの後縁（セル左側端）にある翼では、前縁近傍圧
力面上の圧力が高くなっていく様子が伺える。このような失速セルの挙動は TC=0.5mmにおい
てみられたものと同じであった。従って、本送風機においては TC=0.0mmとした場合でも、旋
回失速が発生し、その挙動や構造は TCを有する場合と本質的には同じであることがわかった。
しかしながら、図 4.3.5-2と比較すると、TC=0.0mmにおける失速セルの周方向への広がりは、
TC=0.5mm における広がりよりやや小さくなっており、TC を極めて小さくした場合の失速セ
ルに及ぼす影響が現れている。これが動翼前方流れ場に及ぼす影響を確認するため、図 4.3-5-3
に動翼前方ケーシング近傍測定点における Vm-Vθベクトルを示す。 
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図 4.3.5-1 TC=0.0mm の場合のケーシング壁面圧分布の Tp の進行に伴う変化（φ = 0.195） 
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図 4.3.5-2 TC=0.5mm の場合の Tp=0.0 におけるケーシング壁面圧分布（φ = 0.195） 
 
 図 4.3.5-3(a)(b)はそれぞれ TC=0.0mmおよび TC=0.5mmにおける動翼前方流れ場の、最もケ
ーシングに近い測定点（スパン高さ 0.96）での Vm-Vθベクトルを示す。それぞれの図において
一番上に示される横線は、動翼先端部における動翼前縁位置を表し、図の右側に記された数値
はこの動翼前縁からの距離を示す。流れ方向は図の右端に示されるように、図の下から上であ
る。両図を比較すると、壁面圧の結果と同様に TC=0.0mmにおける失速セルの周方向への広が
りは TC=0.5mmにおける広がりよりも小さくなっていることがわかる。しかし、上流側への広
がりはほぼ同じであり、このスパン高さにおいては動翼前縁上流 15mm断面まで逆流が発生し
ていることが確認された。 
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(a)  TC=0.0mm 
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(b)  TC=0.5mm 
図 4.3.5-3 動翼前縁先端部上流域における二次元速度ベクトル図 
（φ = 0.195，h/HI = 0.96，Tp = 0.0） 
 
４．３．６ 結論 
 高比速度斜流送風機において，翼先端漏れ流れを制御するため翼先端すき間を極めて小さく
し実験を行った．性能試験，壁面静圧計測および動翼入口速度場計測を行った結果以下に示す
結論を得た． 
１． 翼先端すき間を極めて小さくしても全体的な性能はほとんど変化しない．細か
く見ると，翼先端漏れ流れが抑制されたため全圧上昇が少し増加する． 
２． 供試送風機では翼先端漏れ流れをほぼ完全に抑制できた．しかし，翼先端すき
間がある場合と同様に，低流量域に右上がり不安定領域が存在し，旋回失速が
発生する． 
３． 発生した旋回失速セルの挙動は翼先端すき間がある場合とほぼ同じであるが，
その構造，特に周方向への広がりにおいて違いが存在する． 
４． 旋回失速セルが動翼入口流れ場に及ぼす影響，すなわち逆流域の流れ方向への
広がりは，いずれの場合でも動翼前縁より翼先端子午面弦長の約 37%上流位置
まで及ぶことが確認された． 
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第 5章 斜流送風機の旋回失速特性に及ぼす翼負荷の影響 
 
５．１ 目的 
 本研究の対象である斜流送風機は、軸流式と遠心式の中間的な性質を持ち、
両者の利点をあわせ持つ。しかし、低流量域では軸流式に類似した右上がりの
不安定特性を示し、ここで旋回失速が発生していることが示されている。軸流
圧縮機に関しては、多くの研究がなされ、旋回失速セルを含む流れ場が明らか
にされてきているが、斜流式に関しては研究の数も少なく、まだ十分明らかに
されていない。斜流ターボ機械の設計において、このような非設計点における
流れ場の様子を明らかにすることは、その性能および信頼性の向上のため必要
であり、このような流れ場に関する詳しい情報の蓄積が重要である。  
 本研究では、子午面断面上における翼形状が同一で、設計流量における全圧
上昇係数が 0.250 と 0.345 と異なる 2 種類の斜流送風機動翼に発生する旋回失速
セルの挙動および構造を、実験的に調査した。高速応答圧力センサを用いた計
測を行い、二重位相固定法を用いてデータ処理を行った結果、失速セルの分布
および伝ぱ形態を、流れ角、全圧分布および全圧変動の分布より明らかにし、
翼負荷の違いが失速セル流れ場に及ぼす影響を議論した。  
 
５．２ 実験装置および方法 
 図 5.2-1 に本実験で用いた送風機試験システムの全体図を示す。入口よどみ室
より吸込まれた空気はテストセクション、流量調整用ブースターファンおよび
ダンパを通り出口チャンバに取り付けられた出口ノズルより放出される。流量
は出口ノズルの差圧より求められ、軸トルクはモータ軸に取り付けられたトル
クメータにより、送風機静圧上昇は図 5.2-1 中に示される取圧孔において測定
された。  
 図 5.2-2 はテストセクションの子午面断面上の形状を示し、両送風機共この
断面上における動翼形状は同一である。いずれの送風機も動翼 6 枚、静翼 11 枚
からなっている。実験に際して、両送風機の動翼の翼先端すき間はいずれも  
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図 5.2-1 実験システム学略図 
 
表 5.2-1 送風機設計仕様 
Total pressure
coefficient
Flow rate
coefficient
Specihic speed
[rpm, m /min, m]3
Angle of casing
Angle of hub
Tip to Hub ratio
(at stator part)
ψ  = 0.345
φ  =0.345
20 degrees
40 degrees
0.6
ψ  = 0.250
φ  = 0.345
20 degrees
40 degrees
0.6
Mid-Loading Fan Low-Loading Fan
ns = 1140 ns = 1620
 
 
 
図 5.2-2 計測点概略図 
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0.5mm（翼先端弦長の 0.45%）とした。また、図
中には計測が行われた測定点の概略も併せて示
す。  
 表 5.2-1 は両送風機の設計仕様であり、本論文
ではこれ以下、設計流量における全圧上昇係数が
0.250 の送風機を低負荷型 LLF (Low Loading Fan)
と、0.345 の送風機を中負荷型 MLF （Mid Loading 
Fan）と表記する。  
 計測は図 5.2-2 中に示す動翼前縁前方 10mm 
の測定断面にて全圧プローブを用いて行った。スパン方向測定点は 12 点設けて
いる。また、ケーシング壁面上の圧力を動翼上流から下流に至る範囲で、12 点
測定し、旋回失速流れ場における壁面圧分布も明らかにした。  
 図 5.2-3 は圧力計測に用いたプローブの概略を示す。左が静圧プローブ、右
が全圧プローブであり、いずれも内部に応答性の高い小型半導体型圧力センサ
（ Entran 社製、EPE-58 シリーズ、応答周波数： 80kHz、圧力レンジ： 14kPa）を
内蔵している。取圧孔径はいずれも 0.5mm であるが、全圧プローブの場合、流
れの方向が多少偏ってもある程度正確な値を計測できるよう、ヘッド部にカバ
ーを付けている。プローブ検定によって、ヨー方向およびピッチ方向に±18°
流れが偏っても、正しい値が計測できることが確認されている。  
 全圧計測は、全圧プローブをプローブ軸まわりに 0°～ 360°まで、一定の角
度刻み（ 18°）で回転させ、そのそれぞれの方向において、サンプリング周波
数 20kHz で 600000 データを取り込んだ。得られたデータは周期的多点抽出法お
よび二重位相固定法に基づくデータ処理手法を用いて処理された。なお、二重
位相固定法を用いてデータを処理するためには、動翼位相および旋回失速セル
位相を明らかにするための 2 種類のトリガー信号を必要とする。本実験では、
動翼トリガーとして回転軸に取り付けたフォトセンサからの信号を、旋回失速
トリガーとして測定断面より周方向に 30°ずれた位置で、動翼前縁前方 5mm の
ケーシング壁面上に取り付けられた圧力センサの出力を、50Hz のローパスフィ
ルタに通した信号を用いた。  
 なお、動翼のスパン中央における翼弦長と周速に基づく試験レイノルズ数は
LLF の場合 3.1×105 であり、MLF の場合 4.39×105 である。  
図 5.2-3 計測プローブ概略図 
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図 5.3-1 送風機性能試験結果 
５．３ 送風機性能試験結果 
 図 5.3-1 に供試斜流送風機の特性試験結果を示す。図中縦軸は効率 Efficiency 
(η)、全圧係数 Total  pressure coefficient  (ψ)、軸動力係数 Torque coefficient  (τ)を
示し、横軸は流量係数 Flow-rate coefficient  (φ)を示す。図中の記号○および●は
それぞれ LLF および MLF の結果を示し、図中の文字 SP は失速点を RS は旋回
失速をそれぞれ意味する。  
 設計流量より流量を絞っていくと、MLF の場合 φ=0.260 で、LLF の場合 φ=0.210
で、それぞれ全圧係数が極大となり、ここから更に流量を絞るといずれも右上
がりの不安定特性が表れる。この結果から、翼負荷が増大したことにより、失
速マージンは大幅に減少し、逆に右上がりの不安定領域は拡大することがわか
る。  
熱線流速計と FFT アナライザーを用いた予備実験により、それぞれの送風機
で旋回失速が発生している領域は、LLF の場合 φ=0.195 近傍、MLF の場合 φ=0.210
近傍に限定されていることが明らかになった。MLF の場合、右上がり不安定領
域内であっても φ=0.240 では旋回失速は確認されなかった。なお、この予備実験
において、LLFと MLFとで旋回失速セルの伝ぱ周波数が異なることがわかった。
LLF の場合、セルの伝ぱ周波数は 39.5Hz±0.25Hz、MLF の場合、セルの伝ぱ周
波数は 35Hz±0.25Hz であり、周波数のふれはいずれも伝ぱ周波数の 1%以内で
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あった。  
 測 定は、それぞれの送風機で旋回失速が発生している流量、 LLF の場合
φ=0.195、MLF の場合 φ=0.210 でそれぞれ行った。  
 
５．４ 旋回失速セルの同定とセル構造の概略 
 旋回失速セルの挙動や構造を明らかにするためには、まず失速セルの領域を
同定する必要がある。本実験では、全圧計測に際しプローブを軸まわりに回転
させ測定を行っているので、各位相における流れの方向を特定できる。そこで、
動翼前方における流れ角の分布を用いて、動翼入口部における失速セル領域の
同定を試みた。  
 図 5.4-1 は、動翼前方におけるある瞬間の流れ角分布を示した図であり、図
4.4.4-1(a)が LLF の、図 5.4-1(b)が MLF の結果である。横軸は周方向、縦軸は半
径方向であり、角度の定義は図の右側に示す。図中の値は角度 [°]である。  
 図より、いずれの送風機でも翼先端近傍で流れが大きく翼回転方向に傾いて
いる領域が存在する。ここが失速セルの影響をうけている領域であり、本論文
では失速セル領域（ Stall  cel l  region）と表記する。これに対し、流れが軸方向
にほぼ平行になっている領域を非失速領域（ Stall  free region）と表す。  
 失速セル領域と非失速領域との境界（閾値）に関しては、現時点では明確な
定義（値）は存在せず、著者らも一定の根拠を提示しこれを定めることは困難
である。実際には、ある値で分けられるものではなく、ある程度の幅を持った
ものとして領域を区別するのが妥当と考えられるが、失速セルに関する議論を
行うため、本論文では便宜上、流れ角分布より流れ角 60°を閾値とし、失速セ
ル領域を同定した。  
 LLF と MLF との結果を比較すると、翼負荷の高い MLF における失速セル領
域の大きさが、 LLF に比べ大きくなっており、翼負荷による違いを明確に確認
できる。半径方向に関しては、LLF の場合翼高さの約 14%であるのに対し、MLF
の場合は約 27%とほぼ倍になっており、周方向に関しては、 LLF の場合翼先端
部で全周の約 60%であるのに対し、MLF の場合約 80%となっている。  
 以上より、失速セルの大きさに関しては翼負荷による明確な違いが存在する。 
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(a) 低負荷斜流送風機 
 
(b) 中負荷斜流送風機 
図 5.4-1 動翼入口流れ角分布（Tp=0.0 の場合） 
図 5.4-2 は、動翼前方における失速セルの進行に伴う流れ角分布の変化を示
した図であり、図 5.4-2 (a)が LLF の、図 5.4-2 (b)が MLF の結果である。図の横
軸は周方向を、縦軸は半径方向を表し、奥行き方向は失速セルの進行 Tp を表す。
この Tp は、失速セルの動翼に対する相対的な位置を表す指標であり、Tp が 0.0
～ 1.0 へ変化する間で、失速セルは動翼１ピッチを移動する。  
 図中、影付で示された領域が上記定義により同定された失速セル領域であり、
Tp=0.0 と 1.0 における失速セル領域の端をそれぞれ結んだ線を図中に破線で示
している。この破線は、失速セルが一定の速度で各 Tp を伝ぱする、と仮定した
失速セル移動線を意味する（以下、平均移動線と呼ぶ）。これに対し、図中に示
される折れ線は、各 Tp における失速セルの端を順次結んでいったもので、失速
セルの実際の伝ぱ状況を示す線である（以下、実移動線と呼ぶ）。なお、失速セ
ルは動翼回転方向と反対方向に伝ぱするので、本論文ではその進行方向に対し
前方側をセル前縁 CLE（Cell  Leading Edge）、後方側をセル後縁 CTE（Cell  Trail ing 
Edge）とした。  
 図より、いずれの送風機においても、CTE では、実移動線と平均移動線がほ
ぼ平行であるので、一定速度で移動している。一方、CLE では、 LLF の場合は
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Tp=0.2～ 0.4 にかけて、MLF の場合は Tp=0.9～ 1.0 にかけて、CLE が大きく移動
する。この違いを、失速セルの二次元伝ぱモデルに基づき考察する。失速セル
前縁側ではセルの存在により隣接する未だ失速していない翼に対する迎え角が
増大し、この翼に失速が生じる。この時供試送風機では翼間ピッチが比較的大
きいため、翼の失速によりこの翼間の流れが完全にブロックされる前に、この
隣接翼での失速が始まる。これが CLE における失速セルの大きな移動の原因で
ある。一方、失速セル後縁側ではセルの存在により失速している翼に対する迎
え角が減少し、セルの最も後縁側における翼が失速より回復する。この失速か
らの回復は徐々に行われるため、CLE で見られたようなセルの大きな移動は観
察されなかったと考えられる。このように、失速セルの両端で移動する形態が
異なるため、結果として、失速セルはその周方向サイズを変化させながら伝ぱ
していることがわかった。  
 
 
(a) 低負荷斜流送風機 
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(b) 中負荷斜流送風機 
図 5.4-2 動翼入口での流れ角分布により定義された旋回失速セルの Tp の進行
に伴う伝播形態 
 
 
 伝ぱ速度に関しては、上で述べたように翼負荷により異なっていたが、 CTE
はほぼ一定の速度で移動し、CLE はあるところで大きく移動するという伝ぱ形
態に関しては、翼負荷による明確な違いを確認できなかった。  
 
５．５ 動翼入口全圧分布 
 前節では、動翼前方における流れ角の分布より、失速セル領域を同定し、失
速セルの大きさや伝ぱ形態に関する翼負荷の影響を明らかにした。本節では、
動翼前方における全圧分布および全圧変動の分布より、旋回失速セルを含む流
れ場について明らかにする。  
 図 5.5-1 は、それぞれ入口流れ角（上図）、全圧（中図）および全圧変動（下
図）の Tp=0.0 における分布を示す。図 5.5-1 (a)は LLF の、図 5.5-1 (b)は MLF
の結果である。図の横軸は周方向を、縦軸は半径方向を示し、図中の値はいず
れも動翼前縁先端部における周速に基づく動圧で無次元化されている。なお、
全圧変動の分布において、変動値が 0.03 以下の分布は省略している。  
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 全圧分布において、流れ角分布で定めた失速セル領域を観察すると、いずれ
の送風機においてもこの領域内に、圧力の高い領域が存在する。しかし、全圧
分布におけるこの圧力の高い領域の大きさは、流れ角分布より定めた失速セル
領域とは必ずしも一致していないように思われる。そこで、全圧分布に関して、
0.2 を閾値として失速セル領域を定めると、図中に示すように、流れ角分布で定
めたセル領域と、全圧分布で定めたセル領域とが食い違っていることが明らか
である。なお、この閾値 0.2 は、流れ角分布において失速セル領域を定める際
にも述べたように、分布の形状から概算値として定めた値であり、明確な根拠
を示すことは困難である。  
 ここまでの結果を併せると、動翼入口部における流れ場は、まず流れ角分布
によって大まかに失速セル領域と非失速領域とに分割され、更に全圧分布の結
果より、失速セル領域が、流れ角の変化も大きく、全圧も上昇している、いわ
ゆる失速セルの中核的な領域、失速セルコア領域（ Stall  cell  core）と、流れ角
の変化は大きいが、全圧はそれほど上昇していない、すなわち、失速セルコア
の影響を強く受けている領域、遷移領域（ Transient）とに分けられることがわ
かる。  
 
 
(a) 低負荷斜流送風機 
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(b) 中負荷斜流送風機 
図 5.5-1 動翼入口での Tp=0.0 における流れ角（上図），全圧（中図），全圧変
動（下図）の分布 
 
 
 この遷移領域の大きさは LLF と MLF とで大きく異なっているが、これは翼
負荷の影響ではなく、ここで示した瞬間が、MLF の場合、セルエッジが大きく
移動するタイミングに一致していたことに起因するということが、全圧分布に
関して図 5.4-2(a)(b)と同様の形式で示した結果より明らかになった。すなわち、
遷移領域の大きさは各 Tp で一定ではなく、セルエッジが大きく移動するところ
で、そのサイズが最大となる、言い換えると、失速セル領域のセルエッジが大
きく移動するタイミングと、失速セルコア領域のセルエッジが大きく移動する
タイミングにずれがあるということが示された。  
 また，全圧分布より以下のことも明らかになった。流れ角分布においては失
速セルの半径方向サイズは、セルエッジ近傍を除くとほぼ一定であったのに対
し、全圧分布では CLE 側で半径方向サイズが大きく、CTE 側に進むにつれセル
の半径方向サイズが小さくなるということが、 LLF の場合は不明確であるが、
MLF の場合は明確にわかる。また、いずれの送風機においても、CLE 近傍のセ
ルコア下側部分に圧力の低い領域が存在するという特徴を有する。  
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 圧力変動の分布より、MLF の方が全体的に圧力変動が大きい様子が明らかで
ある。しかし、いずれの送風機に関しても、大きな変動が存在する領域は CLE
近傍に集中していることがわかる。これは、前にも述べたが、CLE 側では失速
セルが動翼に突入するため、失速セル流れと動翼との干渉が強く、乱れが大き
くなったためと考えられる。  
以上のように、全圧および全圧変動の分布から動翼入口部における旋回失速
セルを含む流れ場が明らかにされた。しかし、失速セルのサイズやその値を除
くと、基本的な流れ場の構造や特徴に、翼負荷の違いによる明確な影響は確認
できず、互いに類似した圧力および圧力変動の分布形態を示すことがわかる。  
 
５．６ ケーシング壁面圧分布 
 動翼は回転しているため、動翼通路内部の流れ状態を計測するのは容易では
なく、LDV などの非接触型計測機器を使用する、あるいは、動翼に同期して計
測プローブを回転させる回転プローブ法を用いる、といった工夫を必要とする。
しかし、ケーシング壁面圧分布計測を行うと、明らかにされる情報が壁面上に
限られるという欠点はあるが、上記手法に比べ低コストでかつ比較的容易に、
動翼翼間通路内の情報を得ることができる。本実験では、二重位相固定法を用
いてデータ処理を行うことによって、旋回失速状態下におけるケーシング壁面
上の圧力および圧力変動の分布を明らかにした。  
 図 5.6-1 に、ケーシング壁面上における壁面静圧（上図）および壁面圧変動
（下図）の Tp=0.0 における分布を示す。図 5.6-1 (a)は LLF の、図 5.6-1 (b)は
MLF の結果である。図の横軸は周方向を、縦軸は流れ方向を示しており、図中
の値は図 5.5-1 と同様に、動翼前縁先端部の周速に基づく動圧で無次元化され
た値である。図中の LE および TE は、それぞれ動翼前縁（ Leading Edge）およ
び後縁（ Trail ing Edge）を意味する。また、 LE 近傍に入っている短い縦線は、
流れ角分布によって定まった CLE および CTE の位置を示す。なお、壁面圧変
動の分布において、変動値が 0.03 以下の分布は省略している。  
 動翼 LE 近傍負圧面側の圧力分布を見ると、失速セル領域にある翼に関して
は、圧力がそれほど低くなっておらず、非失速領域においては、圧力が十分低
くなっている様子が見て取れる。しかし、失速セル内であっても CLE 近傍の翼
では、非失速領域と同様に圧力が低くなる（図中 A）。これは、全圧分布におい
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て CLE 近傍で見られた低圧領域の影響と思われる。全圧変動と同様に、壁面圧
変動も CLE 近傍で大きくなっているが、その理由は上述の通りと思われる。  
 また、失速セルおよび失速セルが存在する動翼翼間通路内における圧力変動
は、比較的小さいことがわかる。これは、失速セルが動翼前縁近傍先端部に存
在するため、ケーシング壁面に沿った流れがブロックされ、より半径内側へと
導かれるために、壁面上の変動が小さくなったものと考えられる。  
 非失速領域における圧力変動の分布を見ると、ここでは翼の負圧面側に圧力
変動の大きな領域（図中 B）が存在する。これは、ここで漏れ流れにより渦が
巻き上がり、翼先端漏れ渦が形成されているためと考えられるが、壁面圧分布
においては、翼先端漏れ渦が存在する際に通常見られる圧力の谷が確認できな
い。よって、この漏れ渦は、巻き上がった直後に渦崩壊（ブレークダウン）し
ており、崩壊に伴う強い圧力変動が観察されたものと考えられる。  
 ここまで述べてきたことに関しては、その値の大きさに違いはあっても LLF
と MLF で共通に見られる特徴である。図 5.6-1 における両送風機の違いは、圧
力変動分布の領域 C に見られる。しかし、MLF においてここで変動が大きくな
った理由は、MLF の場合、ここで遷移領域が最大となっており、この変動は遷
移領域に起因するものと考えられ、翼負荷の違いによるものではないと考えら  
 
 
(a) 低負荷斜流送風機 
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(b) 中負荷斜流送風機 
図 5.6-1 Tp=0.0 におけるケーシング壁面圧（上図）およびその圧力変動（下
図）分布 
 
れる。  
 以上、動翼前方における圧力分布、圧力変動の分布、ケーシング壁面上にお
ける圧力および圧力変動の分布を、 2 種類の異なる翼負荷を持つ斜流送風機に
関して比較してきた結果、失速セルの大きさや伝ぱ速度に関して、翼負荷によ
る影響を確認できたが、それ以外の基本的な失速セルの伝ぱパターンや失速セ
ルの構造は類似しており、翼負荷が変化してもそれほど大きく変化しないもの
と考えられる。  
５．７ 結論 
 翼負荷が異なる 2 種類の斜流送風機において、旋回失速状況下にある流れ場
の計測を行い、以下に示す結論を得た。 
１． 低負荷型に比べ、中負荷型は失速マージンが小さく、右上がり不
安定領域は大きい。 
２． 両送風機とも、右上がり不安定領域において旋回失速が発生する。 
３． 旋回失速セルの伝ぱ速度は、翼負荷が増加すると遅くなる。しか
し、その伝ぱ形態に大きな違いはない。 
４． 失速セルの大きさは、翼負荷が増加すると、周方向および半径方
向共に増大する。 
５． 旋回失速セルを含んだ動翼前方流れ場は３つの部分に分割できる。
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その３つとは、失速セルの影響を受けていない非失速領域、失速
セルのいわゆる本体に相当する失速セルコア領域、およびこの両
者の間に存在する遷移領域である。この構造は、翼負荷の違いに
関係なく存在する。 
６． 失速セルが存在する翼間内では、大きな圧力変動は存在しない。
圧力変動は主に失速セル前縁近傍に集中して存在する。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 - 88 -
第６章 結論 
 
 本研究では，高比速度斜流送風機の右上がり不安定領域内に発生している旋回失速セルの伝
ぱ形態や三次元構造について，実験的に明らかにしたデータを元に検討を行った． 
 一般に，旋回失速セルを含む流れ場はきわめて非定常性が高く，複雑な三次元流動状態を示
す．このような流れ場を実験的に明らかにすることは困難であったが，軸流圧縮機において二
重位相固定法を用いることで流動場解析が可能であることが示され，Short-length および
Long-length スケールの旋回失速セルの伝ぱ形態および三次元構造が示された．しかし，斜流
式ターボ機械，特に羽根枚数の少ない斜流送風機に発生する旋回失速に関してはこれまでほと
んど研究がなされておらず，旋回失速特性に関しては全く不明であった． 
 本研究では，軸流圧縮機の旋回失速流れ場を解明するため開発された二重位相固定法を高比
速度斜流送風機に適用し，軸流圧縮機に発生する Long-length-scale タイプの旋回失速に類似
した旋回失速セル挙動および構造の実験的解明を行った．計測は 45 度傾斜型熱線プローブを
用いた周期的多点抽出法に基づき行い，データ処理は二重位相固定法を用いて行った．動翼入
口部における旋回失速セルを含む内部流動場に関して得られた知見は以下の通りである． 
 
１． 供試斜流送風機においては，失速セルの前縁は翼間を常に一定速度で移
動していくのではなく，移動量が極めて少ない期間と突然大きく移動す
る瞬間（セルエッジのジャンプと表記）とが存在する．一方セル後縁は，
前縁に比べるとほぼ一定の速度で移動する． 
２． 本送風機の失速セルは翼先端部でその影響が最も強く現れる．失速セル
の周方向への広がりは全周の約 70%と大きな領域を占めるが，スパン方
向厚さは翼スパンの約 15%と薄い． 
３． 失速セルが翼 1 ピッチを移動する間，セルの周方向サイズおよびスパン
方向厚さ分布が変動する． 
４． 失速セルに伴う逆流は，主として翼先端部近傍の翼圧力面側で生じてい
る． 
５． 失速セル内の周方向速度成分（回転方向）は，翼先端部近傍の翼負圧面
から翼間中央にかけての領域で高い値を示す． 
６． 失速セルによる逆流は軸方向弦長の 30%上流位置でも確認できるが，周
方向速度成分の大きな値を示す領域は翼から離れるにつれ急速に弱まる． 
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 同様の手法を用いて実験的に明らかにした，動翼出口部における旋回失速流れ場に関する知
見は以下の通りである． 
 
１． 動翼入口流れ場における旋回失速セルの分布と比較すると，失速セル領
域の周方向分布はほぼ同じであるが，半径方向分布は大きくなる． 
２． 失速セル領域内に存在する強い逆流域は，動翼出口部においては翼負圧
面近傍に存在する． 
３． 動翼入口と同様に，動翼出口においても失速セルが翼 1 ピッチを移動す
る間，セルの周方向サイズが変動する．しかし，半径方向分布はどの Tp
においてもほぼ同じとなる． 
４． 失速セル領域外においても，失速セルの影響は強く表れる． 
５． 周方向速度成分は失速セル後縁近傍で大きな値を示す． 
６． 動翼出口流れ場は全体的に外向き流れとなる．特に失速セル領域内の翼
負圧面近傍に強い半径外向き流れ領域が存在する． 
７． 動翼出口に存在する逆流域は下流に進むに従い急速に縮小する． 
８． 失速セル領域内においても逆流を伴わない領域が存在するが，ここのフ
ロウパターンは失速セル領域外におけるフロウパターンとは異なり，半
径方向外向き流れが強く表れる． 
 
 本研究では，さらに高比速度斜流送風機の性能改善，翼先端流れの制御および中負荷領域へ
の拡張を目的として実験を行った．それらの研究により得られた主な知見を以下に示す． 
 
エアセパレータを用いた静的な内部流動制御法を高比速度斜流送風機に適応し，以下の知見
を明らかにした． 
 
１． エアセパレータを動翼前縁先端部に極めて近い位置に設置（G=0mm）することで，ほぼ
完全に右上がり不安定特性を抑制することが出来た．また，この場合の設計流量にお
ける効率低下は約 3%であり，この種の不安定特性改善策では比較的良い結果を得た． 
２． 上記１）の設定において，動翼入口および出口流れ場は従来の送風機における非失速
流れ場に類似しており，翼通過に伴う周期的な変動以外の変動は存在しない． 
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３． エアセパレータと動翼前縁先端部との間にすき間を設けた場合（G=10mm），性能曲線上
に従来の送風機吐同様の右上がり不安定特性が存在する．しかし，全圧の落ち込みは
従来の送風機に比べ小さい． 
４． 上記３）の設定において，従来の送風機吐同様に旋回失速セルが存在する．内部流動
計測より，旋回失速セルが動翼入口および出口流れ場に及ぼす影響は従来の送風機の
場合に比べ小さく，エアセパレータによる性能改善のための効果がわずかではあるが
存在することが確認できた． 
 
 高比速度斜流送風機の翼先端すき間を極めて小さくすることで，翼先端漏れ流れを抑制した
結果，以下に示す知見を得た． 
 
１． 翼先端すき間を極めて小さくしても全体的な性能はほとんど変化しない．細かく見る
と，翼先端漏れ流れが抑制されたため全圧上昇が少し増加する． 
２． 供試送風機では翼先端漏れ流れをほぼ完全に抑制できた．しかし，翼先端すき間があ
る場合と同様に，低流量域に右上がり不安定領域が存在し，旋回失速が発生する． 
３． 発生した旋回失速セルの挙動は翼先端すき間がある場合とほぼ同じであるが，その構
造，特に周方向への広がりにおいて違いが存在する． 
４． 旋回失速セルが動翼入口流れ場に及ぼす影響，すなわち逆流域の流れ方向への広がり
は，いずれの場合でも動翼前縁より翼先端子午面弦長の約 37%上流位置まで及ぶことが
確認された． 
 
 同一の子午面形状を有する中負荷斜流送風機を設計・製作し，その内部流動計測を行った結
果，以下に示す知見を得た． 
 
１． 低負荷型に比べ、中負荷型は失速マージンが小さく、右上がり不安定領
域は大きい。 
２． 両送風機とも、右上がり不安定領域において旋回失速が発生する。 
３． 旋回失速セルの伝ぱ速度は、翼負荷が増加すると遅くなる。しかし、そ
の伝ぱ形態に大きな違いはない。 
４． 失速セルの大きさは、翼負荷が増加すると、周方向および半径方向共に
増大する。 
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５． 旋回失速セルを含んだ動翼前方流れ場は３つの部分に分割できる。その
３つとは、失速セルの影響を受けていない非失速領域、失速セルのいわ
ゆる本体に相当する失速セルコア領域、およびこの両者の間に存在する
遷移領域である。この構造は、翼負荷の違いに関係なく存在する。 
６． 失速セルが存在する翼間内では、大きな圧力変動は存在しない。圧力変
動は主に失速セル前縁近傍に集中して存在する。 
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